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Cette recherche a pour but de faire la modélisation par éléments finis d'un toit 
d'hélicoptère, de comparer les données calculées aux données expérimentales et de 
déterminer si l'on peut appliquer un contrôle optimal sur le système. Le projet fait 
partie d'un programme visant à réduire le bruit et les vibrations dans une cabine 
d'hélicoptère. Il est fait en collaboration avec Bell Helicopter Textron Canada Limited, le 
Consortium de Recherche et d'innovation en Aérospatiale au Québec (CRIAQ) et le 
Groupe d'Acoustique de l'Université de Sherbrooke.
La recherche commence par l'analyse du comportement vibratoire de l'ensemble toit- 
support de transmission d'un hélicoptère Bell 407. Les chemins de transfert primaires et 
secondaires ont été identifiés en plaçant des accéléromètres à 63 positions différentes 
sur le toit et en mesurant les vibrations à ces endroits.
En second lieu, le modèle par éléments finis, réalisé avec FEMAP, est présenté ainsi que 
les paramètres de calculs. Pour valider les résultats, les spectres des chemins de 
transfert du modèle sont comparés aux chemins de transfert expérimentaux.
Ensuite, les forces primaires équivalentes sont calculées. Elles sont appliquées sur le 
modèle afin de comparer le comportement du modèle à l'excitation primaire 
expérimentale mesurée sur le toit de l'appareil.
Enfin, une simulation du contrôle actif optimal est effectuée sur les signaux 
expérimentaux et les données numériques. Différentes configurations de capteurs 
d'erreur ont été comparées. On souhaite connaître la configuration permettant de 
mieux contrôler les vibrations du toit. Par la suite, cette simulation vise à déterminer si 
le contrôle actif optimal est possible sur un toit d'hélicoptère se rapprochant de la 
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La problématique du bruit fait partie de nos vies depuis toujours. En aéronautique, il est 
un facteur déterminant dans le confort des appareils. Durant les 40 dernières années, 
beaucoup de recherches ont eu comme but la réduction du bruit et des vibrations. 
Malgré ces recherches, les niveaux de bruit et de vibrations mesurés sur un hélicoptère 
sont encore plus élevés que ceux mesurés sur un avion d'environ 20 à 30 dB [O'Connell 
et al., 2001]. C'est le cas de l'hélicoptère qui va être ici adressé.
En plus du confort des utilisateurs, le bruit et les vibrations ont des conséquences sur la 
durée de vie et sur la fiabilité des composantes de l'hélicoptère. Ils affectent aussi la 
santé des pilotes. Une exposition prolongée aux vibrations peut causer des maux de tête 
importants [Torres, 1999]. Ce sont donc autant de raisons poussant la recherche à 
développer de nouvelles techniques de réduction de bruit et de vibrations.
Faisant partie du programme de recherche du CRIAQ (Consortium de Recherche et 
d'innovation en Aérospatiale au Québec), ce projet a pour but de développer un modèle 
par éléments finis du toit de l'hélicoptère et de déterminer si le contrôle optimal est 
possible avec les données numériques et expérimentales recueillies. Le chapitre 
d'introduction est divisé en deux, soit la présentation de l'appareil utilisée pour les 
prises de mesure ainsi que les objectifs et les tâches à effectuer pour les atteindre.
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1.1. Présentation de l'hélicoptère
L'hélicoptère considéré dans le cadre de ce projet est le Bell 407. Cet hélicoptère est 
produit par la compagnie Bell Helicopter Textron, située à Mirabel. La figure 1.1 
représente le Bell 407. Cet appareil a été certifié en 1996 par la FAA (Fédéral 
Administration Aviation), l'organisme américain responsable de la sécurité dans le 
domaine de l'aviation civile. Il a été conçu à partir du Bell 206, qui existe depuis plus de 
trente ans, et est un appareil à quatre pales et un moteur.
Rotor principal
M o te u r
Boîte de transmission 
principale
Rotor de queuePoste de pilotage
Figure 1.1. Hélicoptère Bell 407. La photo provient du site www.bellhelicopter.com.
Le poids de l'appareil peut atteindre jusqu'à 6000 Ibs, soit environ 2722 kg. Ayant un 
poids à vide de 2700 Ibs (1225 kg), sans compter les options, les 480 litres de carburant 
et le poids de l'équipage, il peut rapidement être transformé en cargo. Il peut parcourir 
plus de 600 km à une vitesse de croisière d'environ 220 km/h (120 kn). Il peut atteindre 
une vitesse maximale de 250 km/h (136 kn) [Bell Helicopter Textron, 2009].
La figure 1.2 montre un schéma des différents systèmes composant le Bell 407. Le 
moteur est fabriqué par la compagnie Rolls Royce. Un réducteur, placé sur l'arbre de
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transmission du moteur, réduit sa vitesse à 6317 rpm. La transmission du rotor de 
queue est située entre l'arbre de transmission principal et le rotor de queue.
Rotor principal Transmission du 
Moteur rotor de queue






passagers Rotor de 
queuePoste de 
pilotage
Figure 1.2. Schéma des différents systèmes d'un hélicoptère Bell 407. La figure est tirée 
du mémoire de Julien Money Descombey [Monet Descombey, 2005].
La transmission principale est fixée à l'appareil à l'aide de quatre membrures en 
aluminium. Elles font parties du chemin de transmission des vibrations vers la cabine et 
vont être le point central de l'étude des vibrations et du bruit de cabine puisqu'elles 
sont situées juste au dessus de la cabine.
1.2. Objectifs et projet de recherche
L'objectif principal de ce projet est de développer un modèle vibratoire du toit d'un 
hélicoptère Bell 407 à l'aide d'éléments finis et de déterminer s'il est possible de faire le 
contrôle actif optimal des vibrations sur ce modèle et sur les données expérimentales 
recueillies. Afin de réaliser cet objectif, certains objectifs secondaires ont été définis.
Le premier objectif est de faire une recherche bibliographique sur l'état de la question. 
Cet objectif consiste à trouver et à classer les articles, brevets, conférences et tous 
autres documents concernant le contrôle du bruit et des vibrations sur des hélicoptères.
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Les informations recueillies se retrouvent dans le chapitre 2. Une bonne partie de ces 
informations ont été tirées des mémoires des étudiants précédents [Bélanger, 2006; 
Monet Descombey, 2005] et j'y ai ajouté certaines nouveautés.
Le second objectif à réaliser est de connaître le comportement vibratoire des 
membrures et du toit de l'hélicoptère en effectuant des mesures d'accélération sur un 
appareil réel. Deux séries de prise de mesure ont été faites pendant les deux ans qu'a 
duré ce projet. La première a servi à mesurer la perturbation primaire. La seconde série 
de mesure visait à enregistrer les accélérations du toit excité par des céramiques 
piézoélectriques collées sur les membrures. Ces données sont utiles pour former la 
matrice des chemins de transfert secondaire. La méthodologie utilisée ainsi que 
l'analyse des résultats est au chapitre 3.
Le troisième objectif est de réaliser un modèle par éléments finis semblable au toit de 
l'hélicoptère Bell 407. La géométrie de base est fournie par Bell Helicopter. Le 
développement du modèle et l'analyse du comportement du toit est faite au chapitre 4.
Le quatrième objectif est de déterminer les forces équivalentes sur le centre de masse 
de la transmission principale. Puisque la transmission vibre, elle applique des efforts sur 
toute la structure de l'appareil. On souhaite connaître ces forces afin d'être en mesure 
de les appliquer sur le modèle numérique. L'analyse de ces résultats est faite au 
chapitre 5.
Finalement, le dernier objectif est de simuler le contrôle actif optimal avec les résultats 
du modèle par éléments finis ainsi qu'avec les données recueillies pendant les deux 
séries de mesure. Afin de continuer les travaux de Pierre Bélanger, le contrôle optimal 
est fait avec toutes les positions de capteurs d'erreurs ainsi qu'avec seulement 16 
capteurs d'erreurs. On souhaite ainsi déterminer si 16 capteurs d'erreur suffisent pour 
le contrôle actif optimal des vibrations du toit.
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Chapitre 2
2. État de l’art
Le problème de bruit dans les cabines d'hélicoptères n'est pas très récent. Plusieurs 
recherches ont été menées afin de déterminer la source du bruit et de le réduire [Coy et 
al., 1988; Gaffey et Balke, 1976; Gembler et al., 1998]. Certaines ont servi à ouvrir le 
chemin pour les autres, mais elles ont toutes amélioré le confort acoustique pour les 
usagers utilisant ce moyen de transport. Jusqu'à présent, les articles scientifiques 
concernant le contrôle du bruit dans les cabines d'hélicoptères se divisent en trois 
sections : le contrôle passif du bruit et des vibrations, la reconception de la source et le 
contrôle actif du bruit et des vibrations.
La majorité des références bibliographiques sont inspirées des recherches 
bibliographiques des mémoires d'anciens étudiants à la maîtrise, [Monet Descombey, 
2005] et [Bélanger, 2006],
2.1. Le contrôle passif
Le contrôle passif du bruit regroupe toutes les techniques visant à atténuer le bruit ou 
les vibrations en utilisant des matériaux acoustiques ou bien des systèmes de contrôle 
comme les amortisseurs dynamiques et les résonateurs d'HelmhoItz. Les techniques 
utilisant des matériaux acoustiques sont plus efficaces pour le contrôle des hautes 
fréquences sur de larges bandes tandis que les amortisseurs dynamiques et les 
résonateurs d'HelmhoItz sont efficaces en basses fréquences, mais sur de petites 
bandes. Pour qu'un matériau acoustique soit capable d'atténuer les basses fréquences, 
il est nécessaire de lui ajouter de la masse et de l'épaisseur, ce qui n'est pas possible
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dans certaines applications, en particulier en aéronautique, où les contraintes de poids 
et d'espace sont importantes.
2.2. Isolation passive et contrôle large bande
L'isolation passive consiste à ajouter de la masse localement, à augmenter l'épaisseur de 
la structure ou bien améliorer l'absorption acoustique des matériaux utilisés. Ces 
méthodes sont simples et rapides à implanter.
Dans les années 70, la compagnie Westland Helicopters a travaillé à réduire le bruit à 
l'intérieur de leurs appareils en utilisant une combinaison de barrière de transmission et 
de matériaux absorbants. Leur but était de recouvrir toutes les surfaces de la cabine 
ainsi que la structure métallique de l'hélicoptère. Leur système de panneaux 
multicouches a permis de mesurer une réduction du bruit d'environ 5-10 dB pour les 
basses fréquences (0-200 Hz) et jusqu'à 25-30 dB pour les hautes fréquences (5 kHz et 
plus). Cependant, l'ensemble des matériaux ajoutés avait un poids d'environ 227 kg. De 
plus, les fenêtres, ne pouvant pas être recouvertes de panneaux, étaient d'importantes 
sources de transmission sonore dans la cabine. [POLLARD et LEVERTON, 1976]
Certaines études ont tenté de créer une chambre fermée découplée de la structure de 
l'hélicoptère et ensuite absorber le bruit rayonné en couvrant les parois de matériaux 
absorbant. Dans ce cas, une atténuation d'environ 20 dB du niveau de pression 
acoustique dans la cabine à 500 Hz a été mesurée ainsi que 50 dB à 4 kHz. Bien que 
l'atténuation est importante, en considérant que le niveau de pression avant 
modification est supérieur à 110 dB pour certaines fréquences, il est nécessaire 
d'ajouter 110 kg de matériau absorbant pour atteindre de telles valeurs [Owen et al., 
1978].
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2.3. Système passif pour contrôle en bande fine
Les systèmes passifs pour le contrôle en bande fine sont conçus pour atténuer les 
vibrations sur une fréquence ou une bande de fréquences bien précises.
Certains inventeurs ont cherché un moyen pour absorber des vibrations causées par la 
transmission de l'hélicoptère. Deux brevets montrent des systèmes de suspension 
utilisant la fréquence naturelle d'une masse suspendue pour amortir les vibrations, 
comme le montre la Figure 2.1. Ces systèmes sont surtout utilisés pour isoler la 
fréquence de rotation du rotor principal.
Figure 2.1. Différentes configurations de suspension pour transmission principale 
d'hélicoptère provenant de brevets américains, a) la masse est représentée par le 
numéro 13[Certain, 2000], b) la masse, numéro 18-19 [Zoppitelli, September 29,1998].
De plus, il existe une autre façon d'absorber les vibrations sur une bande de fréquence 




résonateurs acoustiques. Ils sont conçus pour entrer en résonnance à une certaine 
fréquence. À cette fréquence, le résonateur génère un son à la même fréquence que la 
source initiale. Puisque la majorité des hélicoptères ont des parois recouvertes de 
matériaux en nid d'abeille, il est possible de percer un trou de diamètre bien précis dans 
la membrane qui les recouvre. Un article [Laudien et Niesl, 1990] explique que les 
auteurs ont transformé 25% des alvéoles du matériau en nid d'abeille en résonateurs 
d'HelmhoItz. De cette façon, le coefficient d'absorption du matériau passait à 0.98 pour 
une fréquence ciblée. Les résonateurs ont l'avantage de ne pas ajouter de masse au 
système à amortir. Cependant, le diamètre du trou doit être précis pour être efficace à 
une fréquence donnée. Il a été possible de réduire le bruit de cabine de 5 à 7 dB 
localement en ajoutant des résonateurs dans les appui-têtes des sièges d'un hélicoptère 
[Laudien et Niesl, 1990] à la fréquence visée.
Ce projet vise à atténuer les niveaux de vibrations entre 500 et 3000 Hz. Le contrôle 
passif semble une solution appropriée, mais le problème est le poids. L'ajout de 
matériaux acoustiques augmente trop la masse de l'appareil et est efficace en hautes 
fréquences. Les amortisseurs dynamiques et les résonateurs d'HelmhoItz sont efficaces 
sur des bandes fines. Ils ne peuvent donc pas avoir un effet significatif sur la plage de 
fréquence à l'étude.
2.4. La reconception de la source
La reconception de la source consiste à identifier la source de bruit et de vibrations 
principale et ainsi modifier les pièces ou les assemblages pour réduire cette vibration. 
Les recherches sont surtout axées sur la modification des engrenages pour les rendre 
plus silencieux et sur la redéfinition des éléments de la transmission principale de 
l'hélicoptère.
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Il existe des méthodes pour modifier la géométrie des engrenages afin de réduire les 
erreurs entre les engrenages, soit des défauts dans le profil des dents ou bien un 
mauvais alignement des composantes de l'engrenage. Des recherches ont été menées 
pour développer une méthode pour améliorer les propriétés acoustiques et vibratoires 
des engrenages [Vinayak et al., 2005]. Cette méthode peut réduire le bruit d'environ 13 
à 15 dB. De plus, la température d'opération des engrenages est aussi un facteur qui fait 
varier leur géométrie. Puisque la transmission tourne à grande vitesse, il y a beaucoup 
de friction et d'impact entre les engrenages, ce qui crée de la chaleur. Les matériaux se 
dilatent et changent les géométries des engrenages. Une méthode brevetée montre 
qu'il est possible d'estimer la dilatation des composantes et les dimensionner en 
fonction de cette dilatation [Hayduk et Jacobs, 1993].
Ensuite, d'autres études ont cherché à isoler les vibrations causées par les engrenages. 
La Figure 2.2 montre la couronne d'un engrenage planétaire modifiée.
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Figure 2.2. Couronne dentée isolée contre les vibrations pour entraînement à engrenage 
[Sammataro et al., 1997]
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Au lieu d'avoir une couronne extérieure directement accouplée aux pignons, les auteurs 
ont conçu un planétaire avec deux couronnes (interne : numéro 62, externe : numéro 
64). Les couronnes sont liées par un ensemble de ressorts (66). De cette façon, les 
vibrations ne sont pas transmises entre les couronnes.
Un autre moyen est la redéfinition des éléments de la boîte de transmission. Il consiste 
à revoir la conception des sources de bruit, par exemple, les parois rayonnantes. Des 
études ont été menées sur la rigidité optimale des parois de la transmission. En utilisant 
les méthodes de calcul par éléments finis, l'étude détermine la disposition optimale des 
raidisseurs à installer sur la transmission pour qu'elle rayonne moins [lnoue,Katsumi 
2002].
Le reconception des composantes sources de bruit donne des résultats intéressants. 
Cependant, Bell Helicopter, ne souhaite pas effectuer de modification à la transmission 
actuelle.
2.5. Le contrôle actif
Le contrôle actif du bruit et des vibrations est de plus en plus répandu. En fait, il consiste 
à annuler une vibration nuisible en lui ajoutant une vibration de même amplitude, mais 
déphasée de 180 degrés, grâce à une source secondaire. Pour un hélicoptère, ce type de 
contrôle peut être fait en plaçant une source secondaire dans la cabine (contrôle actif 
par haut-parleurs), sur les panneaux de la cabine (contrôle actif de la réponse de la 
structure) ou sur les supports de la transmission principale (structure active). Le 
contrôle actif est en pleine expansion puisque les technologies actuelles permettent 
d'avoir des actionneurs, des capteurs et des ordinateurs de plus en plus puissants et 
petits.
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2.6. Contrôle actif par haut-parleurs
Le niveau de pression acoustique dans la cabine peut être atténué en installant des 
haut-parleurs et en les utilisant comme sources créant un second champ acoustique 
dans la cabine. Ceux-ci génèrent un champ de pression qui annule le bruit rayonné par 
les parois. Dans un programme de recherche, nommé RHINO (Réduction of Helicopter 
Interior Noise), de l'ISVR (Institution of Sound and Vibration Research) de l'Université de 
Southampton en Angleterre, une étude sur le bruit causé par le passage des pales des 
rotors a été faite. Les résultats ont montré qu'avec un système de contrôle actif 
composé de 16 haut-parleurs et 32 microphones visant à atténuer la fréquence 
fondamentale du rotor principal (17.5 Hz) et les deux premières harmoniques (32 Hz et 
52.5 Hz) ainsi que la fréquence fondamentale du rotor de queue (63.4 Hz), il est possible 
de réduire le niveau de pression acoustique dans la cabine entre 3 et 12 dB [Boucher et 
al., 1996][Bélanger, 2006].
Dans une autre étude, en plaçant 4 haut-parleurs et 11 microphones au dessus de la 
tête des passagers, la réduction observée était d'environ 3 à 13 dB pour les fréquences 
entre 40 et 200 Hz [Jolly et al., 1995].
Il a été prouvé que le bruit dans la cabine peut être atténué en positionnant 
correctement un système de haut-parleurs et que cette méthode est efficace en basses 
fréquences. Cependant, il est difficile de contrôler les moyennes et hautes fréquences à 
cause du nombre de modes acoustiques à atténuer dans l'habitacle. Les vibrations de la 
transmission principale, étant entre 500 et 3000 Hz [Bélanger, 2006], ne peuvent donc 
pas être contrôlées efficacement par le contrôle actif par haut-parleurs.
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2.7. Contrôle actif de la vibration
Le contrôle actif de la vibration agit sur les basses fréquences, par exemple la fréquence 
de rotation du rotor principal [Goodman et Millott, 2000]. Elle consiste à absorber les 
vibrations pour empêcher qu'elles soient transmises au toit de la cabine. Malgré le fait 
que ces recherches vise à contrôler les basses fréquences, certaines recherches ont 
réussi à obtenir des résultats intéressants.
Les premiers tests utilisant le contrôle de la vibration ont été effectués sur les UH-60 de 
la compagnie Sikorsky [W. Welsh et al., 1995]. Dix accéléromètres ont été disposés sur 
le toit ainsi que deux actionneurs hydrauliques sur le fuselage de l'appareil, près de la 
transmission. La Figure 2.3 montre l'actionneur utilisé. La figure 2.3 a) et 2.3 b) montre 
le schéma de l'actionneur et du contrôle fait avec celui-ci.
Hydraulic Actuator
a) b)
Figure 2.3. Schéma des actionneurs hydrauliques utilisés sur les hélicoptères UH-60 de 
Sikorsky. a) Schéma du montage, b) Schéma du contrôle.
L'actionneur est en fait utilisé pour le contrôle passif. Cependant, en ajoutant un 
actionneur hydraulique à l'un des ressorts, il est possible de faire du contrôle actif. Avec
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ce montage, les niveaux de vibrations sont passés de 0.8g à 0.4g avec le mode passif. De 
plus, en mode actif, ils ont atteint 0.15g. Cependant, le système agit seulement sur une 
fréquence, dans le cas présent la fréquence était la fondamentale du passage des pales 
à 17 Hz [W. Welsh et al., 1995].
D'autres compagnies ont fait des recherches pour réduire les vibrations causées par le 
rotor principal. Dans le cas de Westland Helicopter, le système de contrôle actif de la 
vibration consiste à installer des actionneurs hydrauliques à l'intérieur des membrures 
du support de la boîte de transmission principale. La Figure 2.4 montre une membrure 
ainsi que le montage sur la transmission.
p ia h  v i ew
Figure 2.4. Schéma des actionneurs hydrauliques intégrés dans les membrures de la 
transmission développés par Westland Helicopter, [Staple et Wells, 1990].
Chaque vérin peut générer une force de 30 kN à 17,5 Hz. Ce système permet d'obtenir, 
à vitesse de croisière, des niveaux de vibrations inférieurs à 0,15 g dans la cabine ainsi 
qu'inférieurs à 0.05 g à des endroits plus précis, comme le siège du pilote. Cependant, le 
système consomme un maximum de 5 kW et pèse environ 1% de la masse de 
l'hélicoptère. À la même période, Westland Helicopter travaillait sur autre type 
d'actionneur. La figure 2.5 montre la plate-forme de support, sa position sur l'appareil 
ainsi qu'un schéma de l'actionneur.
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En utilisant un actionneur à chacun des coins du support ainsi que 24 accéléromètres 
positionnés sur tout l'appareil, ils ont réussi à réduire les vibrations entre 0.1 et 0.2 g à 
la fréquence fondamentale du passage des pales, soit 17 Hz.
Figure 2.5. Isolateur actif installé sur les hélicoptères Westland [Staple, 1990]
Récemment, [W. A. WELSH, 2002] et [Terpay, 2003] ont breveté des actionneurs 
hydrauliques installés entre le fuselage et la transmission. Ainsi, ils empêchent la 
transmission des vibrations. Cependant, aucun résultat n'a été donné sur les 
performances obtenues.
Les méthodes de contrôle actif vues dans cette section cherchent à réduire les 
vibrations provenant de la fréquence fondamentale et des premières harmoniques du 
passage des pales. La plage de fréquences contrôlées est très mince. De plus, les 
fréquences étudiées sont très basses, 17 Hz. Dans ce mémoire, on cherche à réduire le 
bruit et les vibrations pour des fréquences entre 500 et 3000 Hz, il faut trouver un autre 
moyen de contrôler cette plage de fréquences.









Une structure active est une structure sur laquelle des actionneurs sont installés afin de 
réduire les vibrations qu'elle transmet. Ces structures peuvent être très variées. Dans 
notre cas, les structures actives consistent à intégrer un composant actif (un actionneur) 
à une partie de la structure. Cette méthode vise à empêcher le transfert des vibrations 
vers d'autres composantes de l'appareil. Les structures visées sont les parois de la 
cabine et les supports de la transmission.
Ce sont les fabricants d'avion qui ont étudié les structures actives en premier. Au tout 
début, ils souhaitaient réduire les vibrations et le bruit à un certain point d'une 
structure, à l'aide de systèmes semblables à celui de la figure 2.6. Le contrôle actif de la 
réponse structurale consiste à placer des ensembles d'actionneurs à plusieurs endroits 
de la structure et ainsi réduire le bruit global dans la cabine.
Figure 2.6. Système servant à réduire les vibrations à un endroit donné sur une structure 
[Harper, 1991]. Au centre de l'image sont placés les actionneurs et à la droite, les 
accéléromètres.
Ce même principe a été appliqué aux hélicoptères. En disposant des actionneurs sur la 
structure, près des supports de transmission, certains auteurs étaient en mesure de 
réduire les accélérations des poutres de la structure d'environ 15 dB à 775 Hz [YOERKIE 
et al., 1994].
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La compagnie Boeing a aussi développé son système. En installant 48 céramiques 
piézoélectriques sur le plafond d'un hélicoptère ainsi que 8 microphones dans la cabine, 
servant de capteurs d'erreur, ils ont réussi à réduire le bruit global de 4 dB pour toutes 
les fréquences en dessous de 1000 Hz. Cependant, l'algorithme de contrôle n'était pas 
assez rapide pour s'adapter aux changements de régime de l'appareil [O'Connell et al., 
2001].
Dans le cas où les structures actives sont des parois, comme le montrent les exemples 
précédents, les systèmes sont efficaces jusqu'à environ 1000 Hz, ce qui est relativement 
bas par rapport à la plage de fréquence des vibrations de la transmission principale de 
l'hélicoptère. Cependant, ces méthodes donnent des résultats plus intéressants que les 
méthodes vues dans la section 2.3.2.
Puisque les supports de transmission principale sont généralement formés de poutres, 
des études ont été faites sur le contrôle actif des ondes se propageant dans celles-ci, 
soit les ondes longitudinales, de flexion et de torsion. Les chercheurs de l'ISVR (Institute 
of Sound and Vibration Research) ont essayé de contrôler ces vibrations à l'aide 
d'actionneurs magnétostrictifs appliquant un effort longitudinal sur la poutre. La 
figure 2.7 montre le montage expérimental utilisé pour tester le contrôle actif sur une 




Figure 2.7. Montage expérimental pour valider le contrôle actif appliqué sur une 
composante du support de la transmission, a) Schéma du montage, b) Vue d'ensemble 
du montage, c) Vue rapprochée des actionneurs magnétostrictifs.
Ils ont réussi à obtenir, avec ce principe, des atténuations entre 30 et 40 dB de la 
transmission vibratoires pour des fréquences entre 500 et 1250 Hz. Cependant, pour 
certaines fréquences, soit 500 et 800 Hz, le contrôle était plus difficile puisque le 
système n'était pas en mesure d'atténuer les ondes de torsion dans la poutre. Pour 
résoudre ce problème, ils suggèrent d'ajouter un quatrième actionneur pour être en 
mesure de contrôler mieux les ondes de torsion.
D'autres recherches utilisent les céramiques piézoélectriques comme actionneurs sur les 
poutres. Développée par Eurocopter pour le BK117 et le EC135, les poutres actives 
étaient en mesure de réduire de 8 à 12 dB le niveau de pression acoustique dans la 
cabine pour des fréquences entre 700 et 2000 Hz [Gembler et al., 1998]. Ensuite, 
plusieurs configurations de poutres avec céramiques piézoélectriques ont été 
développées. Les différentes configurations permettent d'agir sur les ondes 
longitudinales, de flexion et de torsion. La figure 2.8 montre ces différentes 
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Figure 2.8. Différentes configurations de poutre actives : a) contrôlant les ondes 
longitudinales ou de flexion, b) pour différentes sections, c) contrôlant les ondes de 
torsion seulement, d) contrôlant les ondes longitudinales, de flexion ou de torsion.
Comme le montrent les exemples précédents, les structures actives permettent une 
réduction des vibrations sur une grande plage de fréquence. De plus, les actionneurs 
piézoélectriques sont légers comparativement aux actionneurs hydrauliques ou 
magnétostrictifs. Cependant, les céramiques piézoélectriques sont fragiles et nécessite 
des équipements afin de les alimenter. Dans la prochaine section, les travaux des 
étudiants précédents sur ce projet sont expliqués. Ceux-ci utilisent des structures 
actives utilisant des céramiques piézoélectriques pour réduire le bruit et les 
vibrations.[Strehlow et al., 2002]
2.9. Travaux d'étudiants précédents sur la réduction du bruit et des 
vibrations
Avant ce projet de maîtrise, deux étudiants du GAUS ont effectué des recherches sur la 
réduction du bruit et des vibrations dans les cabines d'hélicoptère. Le projet était divisé 
en deux phases, soit la démonstration du principe de contrôle actif sur une transmission
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d'hélicoptère en laboratoire (phase 1) et la mise en œuvre du contrôle actif sur une 
transmission d'hélicoptère de production en conditions réalistes (phase 2).
Pour la phase 1, l'étudiant a développé un modèle analytique permettant de 
reconstruire le schéma modal plan d'une structure 2D composés de poutres minces et 
d'y appliquer des méthodes de contrôle actif [Monet Descombey, 2005]. Il a réussi à 
obtenir un modèle qui s'approche des résultats expérimentaux mesurés sur les supports 
de transmission d'un BELL 407.
Ensuite, pour la seconde phase, un autre étudiant a étudié la faisabilité et l'efficacité du 
contrôle actif du bruit et des vibrations d'une transmission d'un BELL 407. Pour ce faire, 
il a réalisé un montage expérimental représentant l'ensemble transmission-plafond- 
cabine, montré sur la figure 2.9 [Bélanger, 2006].
Main Transmission
Receiving panel
Acoust ic  c a v i tv
Figure 2.9. Montage expérimental représentant l'ensemble transmission-plafond- 
cabine.
À l'aide de ce montage, il a été en mesure d'expérimenter le contrôle actif des 
vibrations et du bruit avec diverses configurations d'actionneurs et divers types 
d'algorithmes. La meilleure configuration est composée de 16 céramiques 
piézoélectriques collées sur les 4 supports de transmission ainsi que 16 accéléromètres,
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servant de capteurs d'erreur, sur la plaque réceptrice du banc de test. Ce montage a 
permis de mesurer une réduction du niveau de pression acoustique dans la cavité de 13 
dB pour des fréquences allant jusqu'à 3000 Hz [Bélanger, 2006].
Selon les résultats obtenus avec le banc de test, il est possible de réduire 
significativement le bruit et les vibrations du toit d'un hélicoptère. Contrairement aux 
études, en plus de réduire les niveaux de bruits, la plage de fréquence atténuée est 
grande, d'environ 500 Hz à 3000 Hz. Cependant, il reste quelques aspects à améliorer 
afin d'avoir un système optimal. Au lieu d'un modèle simplifié du toit, un toit réel doit 
être étudié.
Comme l'on fait les étudiants qui ont travaillés sur ce projet, avant de fabriquer le banc 
de test, ils ont développé un modèle par éléments finis de celui-ci. De la même façon, 
pour la suite du projet, il faut commencer par faire un modèle par éléments finis du toit 
réel afin de simuler le contrôle actif sur le support de transmission. Les modèles 
expérimentaux coûtent cher. On doit donc déterminer si les concepts en jeux 
fonctionneront sur un vrai hélicoptère.
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2.10. Question
Est-il possible de développer un modèle par éléments finis représentant le 
comportement vibratoire du toit d'un hélicoptère et de simuler le contrôle actif optimal 
du bruit et des vibrations à l'intérieur de la cabine d'un hélicoptère en utilisant 
seulement 16 capteurs d'erreurs?
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Chapitre 3
3. Analyse du comportement vibratoire de 
l'ensemble toit-support de transmission de 
l'hélicoptère
Ce chapitre montre les résultats obtenus lors des tests effectués sur un hélicoptère Bell 
407. La transmission d'un hélicoptère produit beaucoup de vibration. Pour pouvoir 
réaliser le contrôle actif des vibrations du toit, il faut connaître le comportement 
vibratoire de ce toit et comment il transmet aux vibrations de la transmission principale 
de l'appareil.
Pour pouvoir comprendre ce comportement vibratoire, deux séries de tests ont été 
réalisés, soit en février 2008 et en janvier 2009. Pendant la première série de tests, 
plusieurs mesures du niveau de bruit et de vibrations dans l'appareil attaché au sol ont 
été réalisées tandis que pendant la seconde série de test, les chemins de transfert 
secondaires, en utilisant les céramiques piézoélectriques, ont été mesurés. Toutes les 
mesures sont faites sur un appareil expérimental. Les propriétés de la transmission ont 
déjà été détaillées dans un projet antérieur [Bélanger, 2006].
22
3.1. Mesure de la perturbation primaire
La perturbation primaire est en fait la vibration mesurée sur le toit lorsque la turbine de 
l'hélicoptère fonctionne à puissance maximale. On choisit de mesurer à puissance 
maximale afin de réduire les variations potentielles de régime du moteur. Cette 
vibration provient en majorité de la transmission principale. Ensuite, elle se propage 
dans le support de transmission, pour enfin se rendre au toit qui rayonne le bruit dans la 
cabine. Pour mesurer les vibrations produites par un appareil en marche, il faut réaliser 
le montage expérimental adéquat.
3.2. Montage expérimental
Afin de mesurer la perturbation primaire et d'éviter la variation des paramètres d'essai, 
soit la turbulence, les vents et autres, l'hélicoptère est fixé à la piste de décollage. De 
cette façon, l'hélicoptère peut atteindre son régime maximal sans faire varier les 
conditions de vol. La figure 3.1 montre l'appareil fixé au sol.
Figure 3.1. Appareil expérimental utilisé pour faire l'acquisition des accélérations du toit.
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Une fois l'hélicoptère fixé, les accéléromètres sont fixés au plafond de l'appareil. Pour le 
montage expérimental, dix accéléromètres uniaxiaux, deux accéléromètres triaxiaux 
ainsi que deux microphones sont installés. Les deux accéléromètres triaxiaux sont 
installés sur la transmission. Puisque les 2 accéléromètres triaxiaux et un accéléromètre 
uniaxial sont installés sur la transmission, il ne reste que 9 accéléromètres disponibles. 
8 séries de mesure sont faites pour cartographier la réponse vibratoire sur l'ensemble 
du toit. La figure 3.2 montre comment les accéléromètres sont installés pour une série 
de mesure lors de l'identification des vibrations dues à la perturbation primaire. Ils sont 
fixés à l'aide de cire d'abeille pour ne pas abîmer le plafond et pour pouvoir les changer 
de position rapidement. La figure 3.3 est un schéma montrant la position approximative 
des accéléromètres sur le plafond. Les sensibilités des accéléromètres sont à l'annexe A.
Figure 3.2. Vue intérieure du toit de l'hélicoptère avec des accéléromètres installés lors 
de l'identification de la perturbation primaire.
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Figure 3.3. Schéma du toit montrant la position des accéléromètres provenant du 
rapport [Pasco et al., 2008].
Le schéma de la figure 3.3 représente le toit de l'hélicoptère vu de l'intérieur. Le choix 
des positions des accéléromètres a été fait afin d'avoir une bonne densité de maillage. 
De cette façon, il est possible de mesurer le comportement de toutes les sections du 
toit. Le côté droit est l'avant de l'appareil. Le haut du schéma est en fait la droite de 
l'hélicoptère. Chaque ligne (1 à 7) représente une série de mesure et la colonne de 
droite montre la position des accéléromètres pour la 8e série de mesure. Les ellipses sur 
la figure 3.3 aident à mieux visualiser les séries de mesure effectuées. Cependant, les 
données de l'accéléromètre #3 de chaque série de mesure, soit la colonne à 19.5 pouces 
du côté gauche du schéma, sont erronées. Il y a donc 63 positions de capteurs d'erreur 
au total. Pour les microphones, le premier est placé près du pilote, à l'avant de l'appareil 
et le second, dans la cabine des passagers.
Afin de recueillir les données, le Groupe d'Acoustique de l'Université de Sherbrooke 
(GAUS) a demandé l'aide d'un collaborateur du Conseil National de Recherche de 
Canada (CNRC), Anant Grewal. Lors des prises de mesures, il est en charge du système 
d'acquisition de données. Comme mentionné dans le rapport de progrès [Pasco et al.,
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2008], le matériel utilisé pour les manipulations comprend 16 canaux de 
conditionnement ICP pour capteurs PCB (modèle 482) ainsi que deux systèmes 
d'acquisition de données de marque Nicolet possédant 8 canaux chacun. La fréquence 
d'acquisition est à 50 kHz et les filtres anti-repliement, à 12,5 kHz. Les données sont en 
fait des accélérations mesurées en g.
3.3. Traitement des données
Comme mentionné plus haut, la perturbation primaire est mesurée en plusieurs points. 
Les données sont sous la forme de traces temporelles. Cependant, il est important de 
traiter ces données afin qu'elles puissent mieux être analysées.
En premier lieu, une synchronisation du signal avec la vitesse de rotation du rotor de 
l'hélicoptère doit être faite (Order Tracking). Cette synchronisation est nécessaire et a 
été introduite dans le projet par [Bélanger, 2006]. Elle consiste à utiliser le signal du 
tachymètre de l'hélicoptère et à le ré-échantillonner à l'aide d'un schéma 
d'interpolation défini, de façon à avoir des intervalles angulaires constants. Ensuite, les 
données sont traitées dans le domaine angulaire parce que le nombre de points par 
révolution est fixe [Bélanger, 2006]. La figure 3.4, tiré du mémoire de Pierre Bélanger, 






Figure 3.4. Variation du signal provenant du tachymètre.
Comme le montre la figure, il se peut qu'à régime maximum, la vitesse de rotation du 
rotor varie. Ceci peut faire varier la fréquence des vibrations mesurées. Le signal de 
tachymètre utilisé est à environ 2 kHz.
L'autre étape est de transformer le signal temporel en signal fréquentiel. Le signal 
fréquentiel est aussi appelé spectre fréquentiel. Celui-ci est calculé à l'aide de la 
transformée de Fourier rapide (FFT). La figure 3.5 représente un des 63 spectres du toit. 
La petite image au-dessus du graphique montre le schéma du toit et le nœud encerclé 
correspond au nœud utilisé pour le graphique.
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Spectre de l'accéléromètre 4 de la 2e série de mesure
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Figure 3.5. Spectre fréquentiel cumulée sur l'accéléromètre 4 de la 2e série de mesure.
Comme le montre la figure 3.5, les pics les plus importants à contrôler sont à 1617 Hz 
ainsi que 2000 Hz et proviennent de la transmission de l'hélicoptère. Pour mieux 
comprendre le comportement du toit à ces fréquences, la déformée du toit est tracée. 
La figure 3.6 représente l'accélération du toit à 1617 Hz et la figure 3.7, celle à 2000 Hz.
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Figure 3.6. Cartographie de l'accélération du toit à 1617 Hz. L'abscisse représente la 
position des capteurs dans une rangée et l'ordonnée, chaque rangée de capteurs.
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Accélération du toit à 2000 Hz (m/s2)
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Figure 3.7. Cartographie de l'accélération du toit à 2000 Hz. L'abscisse représente la 
position des capteurs dans une rangée et l'ordonnée, chaque rangée de capteurs.
Dans les figures précédentes, les zones foncées représentent des accélérations positives 
ou négatives et les zones claires, une accélération nulle. En faisant varier la phase des 
accélérations, il est possible de voir les zones se déplacer. En regardant ces 
mouvements, les accélérations ne semblent pas modales, mais semblent suivre le 
mouvement de rotation du rotor. Bien qu'un mouvement rotatif soit perçu, il n'y a pas 
assez de points de mesures pour reconstituer la complexité des accélérations à ces 
fréquences.
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3.4. Chemins de transfert secondaire mesurés
Les manipulations à effectuer pour être en mesure d'enregistrer les accélérations des 
chemins de transfert secondaires sont sensiblement les mêmes que pour la 
perturbation primaire. Cependant, la différence est que pour la perturbation primaire, 
les vibrations proviennent de la transmission lorsque l'appareil est en marche tandis que 
pour les chemins de transfert secondaire, elles proviennent des céramiques 
piézoélectriques.
3.5. Montage expérimental
Le montage expérimental mesurant les chemins de transfert secondaire doit être 
capable d'exciter les piézos et d'enregistrer les données des capteurs.
Les céramiques piézoélectriques ont été disposées sur les membrures comme il est 
expliqué dans le mémoire de Pierre Bélanger pour le banc de test. La figure 3.8 montre 
comment les céramiques sont numérotées pour l'analyse des résultats. En fait, les 
membrures du banc de test ont été envoyées à Bell Hélicopter quelques semaines avant 
notre venue afin de les installer sur l'appareil expérimental. Cependant, les connecteurs 
de la céramique P12 se sont brisés lors du transport. Il y avait donc 15 céramiques 
fonctionnelles lors des tests.
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Figure 3.8. Schéma de la numérotation des céramiques piézoélectriques pendant les 
prises de mesure.
Une fois l'installation des membrures faite, les céramiques doivent être alimentées. Le 
signal envoyé aux piézos provient d'un oscilloscope muni d'un générateur de signal. 
Pour les séries de mesure, un bruit blanc de 5V d'amplitude est utilisé. Ensuite, ce signal 
passe par un amplificateur de marque TREK modèle 50/750, fourni par le CNRC. Celui-ci 
multiplie la tension du signal par 100. Enfin, les données sont enregistrées de la même 
façon que la perturbation primaire, soit avec les canaux de conditionnement ICP et les 
enregistreurs de marque Nicolet. La fréquence d'acquisition est à 50 kHz et les filtres 
anti-repliement sont à 12,5 kHz.
Pour mesurer les chemins de transfert secondaires, 9 accéléromètres ont été placés sur 
le plafond de la cabine, de la même façon que pour la mesure de la perturbation 
primaire. Un total de 8 séries de mesure est fait aux mêmes positions que celles prises 
pour mesurer les chemins de transfert primaires.
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3.6. Traitement des données
Les données recueillies pendant ces séries de mesure sont des traces temporelles. Les 
traces sont ensuite traitées. L'algorithme utilise s'appelle "Order Tracking", réalisé dans 
le cadre de la maîtrise à Pierre Bélanger [Bélanger, 2006]. Il part du principe que la 
vitesse du rotor n'est pas constante. L'algorithme ré-échantillonne le signal temporel de 
façon à avoir des intervalles angulaires constants. Ainsi, en traitant le signal dans le 
domaine angulaire, à chaque révolution il y a un nombre fixe d'angle.
Ensuite, les réponses impulsionnelles de chaque transfert piézo-accéléromètre sont 
calculées. Contrairement à la perturbation primaire, expliquée à la section 3.1, elles 
n'ont pas à être synchronisées avec la vitesse de rotation du rotor puisque l'hélicoptère 
est à l'arrêt pendant les manipulations. Ces réponses impulsionnelles doivent ensuite 
être mises sous la forme de spectre fréquentiel à l'aide de la transformée de Fourier 
rapide. La figure 3.9 montre un exemple de spectre de la réponse impulsionnelle.
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Accélération en Y de la plaque au noeud 832520 par l'actionneur 1 
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Figure 3.9. Spectre de la réponse impulsionnelle au nœud 832520 excitée par 
l'actionneur 1. La référence est 1 m/s2/volt.
Ces réponses impulsionnelles sont nécessaires pour réaliser le contrôle actif du toit. 
Elles représentent le comportement vibratoire du toit. Il est possible d'affirmer que les 
céramiques ont de la difficulté faire vibrer la structure à basse fréquence. Aux alentours 
de 1300 Hz, elles provoquent de plus grand déplacements.
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3.7. Conclusion
Ce chapitre traite des données expérimentales du comportement vibratoire de 
l'hélicoptère Bell 407. Pour ce faire, un montage expérimental a été fait sur l'appareil. 
Celui-ci consistait principalement en 9 accéléromètres positionnés sur le plafond pour 
mesurer les vibrations pour un total de 70 mesures d'accélération.
Ensuite, les données ont été prises en deux séries de mesure. La première, en février 
2008, consistait à mesurer la perturbation primaire, c'est-à-dire les vibrations du toit 
lorsque l'hélicoptère fonctionne à régime maximal. Ces données ont dû être modifiées à 
l'aide de l'"Order tracking". Les résultats ont montré que les accélérations du toit sont 
plutôt complexes aux fréquences de la transmission. Le choix de la position des 
accéléromètres est donc délicat. Premièrement, parce que la structure fait en sorte qu'il 
y a beaucoup de comportements locaux. De plus, le nombre d'accéléromètres ne 
semble pas suffisant pour avoir une représentation globale complète du comportement 
du toit.
La seconde série de mesure, qui a eu lieu en janvier 2009, a servi à mesurer les chemins 
de transfert secondaire, ce qui signifie les vibrations du toit excitées par chacune des 
céramiques piézoélectriques collées sur le support de transmission.
Enfin, les données ont été traitées avec Matlab. Des spectres fréquentiels ont été 
calculés à partir des signaux obtenus. Le comportement du toit par rapport à la 




4. Présentation du modèle Éléments finis (EF)
Ce chapitre discute du modèle par éléments finis (EF) du comportement vibratoire du 
toit de l'hélicoptère Bell 407. Le modèle sert à simuler le comportement vibratoire du 
toit sous l'effet de la perturbation primaire, soit la vibration de la transmission 
principale, et sous l'effet de la perturbation secondaire, soit la vibration des céramiques 
piézoélectriques installées sur les membrures du support de transmission. La géométrie 
du toit a été fournie par Bell Helicopter. Contrairement au modèle du banc de test du 
projet précédent [Bélanger, 2006], le toit représente la forme actuelle simplifiée d'un 
appareil de production. Le lien entre le modèle actuel et celui du banc de test est qu'ils 
utilisent la même forme de support pour la transmission principale (membrures). Pour 
mailler la géométrie, celle-ci est importée dans le logiciel de calculs par éléments finis 
FEMAP (Finite Elément Modeling And Postprocessing). Ce logiciel utilise le solveur 
Nastran.
Afin d'utiliser efficacement un logiciel de calculs par EF, il est nécessaire de connaître 
tous les paramètres du toit. Après avoir importé la géométrie sous forme de parasolid, 
le logiciel permet de mailler la structure. Pour FEMAP, il faut connaître les paramètres 
des matériaux, des chargements ainsi que des contraintes.
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4.1. Géométrie
La géométrie du toit d'un Bell 407 utilisé dans le modèle est composée de 2 parties 
importantes : le toit et le support de transmission. La figure 4.1 montre la structure du 
toit importée dans le logiciel.
Figure 4.1. Géométrie du toit d'un hélicoptère Bell 407.
Cette structure est en fait une forme simplifiée de l'assemblage du toit. Les détails 
précis, comme les trous, rivets et arrondis ne sont pas inclus dans ce modèle. Dans le 
projet de Pierre Bélanger [Bélanger, 2006], la vraie géométrie a été simplifiée par des 
plaques rectangulaires et triangulaires. De cette façon, le maillage est plus simple et le 
temps de calcul reste raisonnable. Cette simplification est possible puisque l'ordre de 
grandeur des détails n'affecte pas les résultats du calcul pour les fréquences à l'étude, 
soit de 0 à 3000 Hz. Dans le modèle, chacune des plaques de cette géométrie a son 
épaisseur et son matériau.
Les autres composantes du toit sont les membrures supportant la transmission
principale. La figure 4.2 montre la géométrie du support de transmission. Dans le cas
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des membrures, il est important que leur forme reste identique à la réalité afin bien 
positionner les actionneurs piézoélectriques sur celui-ci.
Figure 4.2. Géométrie des membrures d'un hélicoptère Bell 407.
Les membrures sont ensuite boulonnées sur le toit, comme le montre la figure 4.4. Afin 
d'éviter l'utilisation de boulons pour joindre les différentes composantes du toit, les 
surfaces en contact sont liés en fusionnant les nœuds de chacune dans le maillage. De 
cette façon, les surfaces bougent ensemble. Le même principe est utilisé pour les 
céramiques piézoélectriques. Elles sont positionnées sur les membrures selon les 
résultats obtenus dans [Bélanger, 2006]. La figure 3.8, vue à la section 3.2.1, montre la 
position et la numérotation des céramiques sur les membrures.
Finalement, afin d'avoir un modèle réaliste, il faut considérer la masse et l'inertie de la 
transmission. Puisque l'ajout d'un modèle de transmission rendrait l'assemblage et le 
calcul trop complexe, des liaisons rigides ont été placées pour la remplacer. Ensuite, la 
masse et l'inertie de rotation de la transmission sont appliquées à la jonction des 2 
liaisons rigides. La figure 4.3 montre les liaisons rigides et l'endroit où la masse est 
appliquée. Les liaisons rigides dans le haut de l'image représentent des boulons.
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Liaisons rigides
Point d'application  
de la masse
Figure 4.3. Liaisons rigides et point d'application de la masse et de l'inertie de rotation 
de la transmission sur le modèle.
L'inertie de rotation de la transmission a été calculée avec le modèle SolidWorks de 
celle-ci, réalisé par Pierre Bélanger [Bélanger, 2006]. La matrice de l'inertie de rotation 
utilisée est la suivante :
4.483 0 -0 .2 9 5
0 1.494 0
-0 .2 9 5  0 4.393 J
kg. m z (4.1)
Finalement, la masse de la transmission utilisée pour le calcul est 77 kg. Une fois la 
géométrie complétée, le maillage peut être fait.
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4.2. Maillage
Le maillage est un aspect très important du modèle. Il a été réalisé en majorité par Yann 
Pasco. La figure 4.4 montre le maillage du modèle à l'étude. Il possède 80946 noeuds 
ainsi que 45357 éléments. De plus, une contrainte de fixation a été appliquée sur toutes 
les arêtes avant et arrière ainsi que sur un nœud appelé Poteau. Ce nœud est contraint 
pour avoir une rigidité locale équivalente à celle de l'hélicoptère, puisqu'à cet endroit, 
une poutre, supportant la porte gauche, est liée au toit. De l'autre côté, deux portes se 
joignent au milieu du toit, il n'y a donc pas de contrainte.
rrière
Poteau
Éléments poutres en LAvant
Figure 4.4. Maillage du toit avec membrures, des encastrements et éléments poutres.
Puisque les différents panneaux du toit sont modélisés comme étant des surfaces, un
maillage hexaédrique a été utilisé sur ceux-ci. Pour les membrures, elles sont
considérées comme étant des solides irréguliers, il faut donc les mailler avec des
tétraèdres. De plus, des nœuds ont été placés entre les nœuds des éléments
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tétraédriques des membrures. De cette façon, la réponse obtenue aux bornes des 
éléments est quadratique.
Les nœuds de chaque côté du toit ont été maillés avec des éléments poutre en L. Les 
poutres en L ajoutent de la rigidité aux panneaux latéraux afin de simuler la rigidité des 
portes de l'appareil. La figure 4.4 montre les éléments poutre en L sur le maillage du 
toit.
4.3. Modélisation du comportement des actionneurs piézoélectriques
Les céramiques piézoélectriques sont utilisées comme actionneurs puisqu'elles sont 
légères, petites et aussi efficaces en hautes fréquences. Cependant, dans le logiciel de 
calcul par EF utilisé, il n'y pas d'élément piézoélectrique. Il est aussi impossible 
d'appliquer une tension électrique sur un maillage. Afin de pouvoir exciter les 
actionneurs piézoélectriques dans le logiciel, une analogie thermique a été utilisée pour 
remplacer le phénomène piézoélectrique [Côté, 2002].
4.4. Équations de la piézoélectricité linéaire
Les matériaux piézoélectriques sont définis comme des matériaux capables de 
développer une polarisation électrique proportionnelle à la déformation en fonction de 
la contrainte dans une direction donnée. Afin de pouvoir utiliser les céramiques 
piézoélectriques comme actionneurs, il faut utiliser l'effet piézoélectrique inverse, soit 
la déformation de certains matériaux à l'application d'un champ électrique.
Les équations utilisées pour modéliser le comportement des matériaux piézoélectrique 
proviennent de plusieurs domaines, soit mécanique et électrique. Les équations, misent 
en format contrainte-charge, sont les suivantes :
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{T}  =  [cE]{S] -  [e]r {E]  
{D}  =  [e]{S} +  [e]s{E]
(4.2)
(4.3)
où E (3 x 1), £>(3 x 1), r (6  x 1) et 5(6 x 1) sont respectivement le champ électrique, le 
déplacement selon la densité de charge électrique, les contraintes et les déformations. 
Les constantes cE(6 x 6), es(3 x 3) et e(3 x 6) sont respectivement les coefficients de 
rigidité élastique, de permittivité à déformation constante et de couplage 
piézoélectrique (format contrainte-charge) à déformation constante. L'autre 
formulation est le format déformation-charge :
Dans ce cas, les constantes sE{6 x 6), er (3 x 3) et d (3 x 6) sont respectivement les 
coefficients de souplesse élastique, de permittivité à contrainte constante et de 
couplage piézoélectrique à contrainte constante.
4.5. Déformation thermique
Si un objet est soumis à un gradient de température et si celui-ci n'est pas libre de se 
déformer, il y a formation de contrainte thermique. Cette contrainte est exprimée 
comme ceci :
Où cE sont les coefficients de rigidité élastique et 5t/lf la déformation thermique, soit :
{s} = [sEm  - [drm
{D}  =  [d]{S] +  [ e ] ^ }
(4.4)
(4.5)
{Tth} =  [cE]{Sth} (4.6)
{Sth} =  {«1 «2 «3 «4 «5 «  é}A0 (4.7)
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Le vecteur {a} est formé par les coefficients d'expansion thermique et A0 =  9 — 60 est 
la différence de température par rapport à la température de référence.
4.6. Analogie entre les équations piézoélectriques et les déformations 
thermiques
Comme mentionné plus tôt, il est impossible d'appliquer une différence de potentiel 
pour déformer les piézos. L'analogie thermique relie les déformations piézoélectriques 
aux déformations thermiques. De cette façon, au lieu d'appliquer une différence de 
potentiel, la charge appliquée sur les nœuds des piézos est un gradient de température. 
En faisant l'hypothèse que les déformations piézoélectriques sont égales aux 
déformations thermiques, la formulation de l'analogie est la suivante :
d u d u d 2i
d \2 d 22 d 22
d u d 22 d 23
d 14 d 2 4 ^ 3 4
d is d 2s ^ 3 5
-die d 2e d 2e-
( a  n
« 2  




\ A 8 (4.8)
Cette analogie fonctionne seulement s'il y a un champ électrique dans une seule 
direction. Malgré cela, les actionneurs piézoélectriques sont souvent utilisés en 
appliquant un champ électrique dans une seule direction. Pour l'utilisation présentée 
dans ce projet, le champ utilisé est E3 puisque cette direction représente l'épaisseur de 
l'actionneur. L'équation de l'analogie devient donc :
- d u ^ = a A e  <4 -9>
où t représente l'épaisseur de l'actionneur et A<p3, la tension électrique appliquée sur 
l'actionneur. Il est donc possible de calculer le gradient de température à appliquer aux 
céramiques dans le modèle par EF pour qu'elles aient la même déformation qu'une
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céramique piézoélectrique déformée par une différence de potentiel. Dans Le cas 
présent, la tension voulue pour les simulations numériques est 100 V. Le gradient 
appliqué sur les céramiques, compte tenu de l'épaisseur de la céramique utilisée, (3.175 
mm) est 31496 °C. L'application est faite sur les nœuds des céramiques.
4.7. Matériaux
Maintenant que la géométrie et la modélisation du comportement des céramiques sont 
clarifiées, il faut appliquer les propriétés des matériaux à chaque composante de 
l'assemblage. Les informations concernant les matériaux utilisés ont été fournies par 
Bell Hélicopter. Le modèle utilise trois matériaux différents. Afin d'avoir des résultats 
semblables à la réalité, un coefficient d'amortissement de 5% est appliqué sur chaque 
matériau. Ce chiffre est légèrement supérieur aux recherches antérieures, soit 3% 
[Bélanger, 2006]. Le modèle du banc de test est composé d'une plaque tandis que le 
modèle du toit possède plusieurs sections. Le coefficient est plus élevé pour compenser 
cette différence de complexité.
Les plus grandes pièces sont les panneaux du toit. Ceux-ci sont formés de feuilles 
multicouches avec un noyau en nid d'abeille d'aluminium. Les caractéristiques sont les 
suivantes :
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Tableau 1 : Caractéristiques des feuilles multicouches au noyau en nid d'abeille 
d'aluminium.
Module de Young E (MPa) 53,0896
Module de cisaillement G (MPa) 21,9943
Coefficient de Poisson 0,206897
Densité (kg/m3) 49,66
Les autres composantes du toit, soit la poutre et les membrures, sont aussi en 
aluminium. Le type d'aluminium utilisé dans le modèle est du 7075-T6. Les 
caractéristiques de ce matériau sont notées dans le tableau 2.
Tableau 2 : Caractéristiques de l'aluminium 7075-T6
Module de Young E (GPa) 71,7
Module de cisaillement G (GPa) 26,955
Coefficient de Poisson 0,33
Densité (kg/m3) 2810
Ensuite, le dernier matériau est utilisé pour modéliser les céramiques piézoélectriques. 
Le matériau est appelé BM400 {{178 Sensortech 2008;}}. Afin de le modéliser dans le 
logiciel de calculs par EF, il faut utiliser l'option de matériau anisotropique 3D puisque le 
BM400 possède des caractéristiques différentes dans chaque direction. Les 
caractéristiques du BM400 sont les suivantes :
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Matrice de rigidité (Pa) :
1,2035 x 1011 7,51 x 1010 7,509 x 1010 0 0 0
7,51 x 1010 1,2035 x 1011 7,509 x  1010 0 0 0
7,509 x 1010 7,509 x 1010 1,1087 x  1011 0 0 0
0 0 0 2,105 x  1010 0 0
0 0 0 0 2,105 x 1010 0
0 0 0 0 0 2,257 x
c
Matrice de couplage piézoélectrique (-):
0 0 0 0 584 0‘
0 0 0 584 0 0 x 10~12 (4.11)
171 - 1 7 1 374 0 0 0.
La matrice de rigidité du BM400 est en fait l'inverse de la matrice de souplesse obtenue 
sur le site internet efunda.com. Sur ce site, le type de céramique est le PZT4. Pour ce qui 
est de la matrice de couplage piézoélectrique, elle est utilisée pour définir les 
coefficients de dilatation thermique. Selon l'analogie thermique (section 4.3), si le 
champ électrique Ex et E2, soit dans la direction x et y, sont nuls, les d3i peuvent 
remplacer les coefficients de dilatation thermique. Le vecteur de coefficients de 
dilatation thermique est donc le suivant :
a a  =  [—171 - 1 7 1  374 0 0 0] x 10~12 (4.12)
Finalement, la densité du BM400 est 7750 kg/m3.
4.8. Nœuds utilisés pour la validation expérimentale
La figure 3.3 du chapitre 3 montre la position des accéléromètres sur le toit de 
l'hélicoptère lors des mesures. En superposant le schéma des accéléromètres au
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(4.10)
modèle, il est possible de former un vecteur de nœuds correspondant à leur position. La 
figure 4.5 montre les nœuds qui correspondent à la position des accéléromètres. 
Certains numéros sont encadrés, mais seulement pour mieux les voir. Cette vue 
représente le dessous du toit et l'avant de l'appareil est à gauche. Le haut de la figure 
est la gauche de l'hélicoptère.
837104
835031834769 832400 832394832389 832382
828860 828900 828930828955 82899' 830161829614
830814 832744 330968 330963830840 330833 830827330822
: 34095833911 Î34073
836951
834434838758 838680 838589 838511 837148 834811
Figure 4.5. Schéma de l'emplacement des nœuds utilisés pour le calcul des spectres 
fréquentiels.
Certains nœuds ne correspondent pas exactement à la position des accéléromètres. Par 
exemple, la rangée de nœud complètement à gauche de la figure 4.5 est supposée être 
un nœud de plus vers la gauche. Cependant, si c'était le cas, les nœuds seraient 
contraints, comme le montre la figure 4.4. Un nœud contraint ne peut se déplacer. En 
remplissant la matrice de transfert entre un actionneur et les nœuds, il y aurait un zéro 
ce qui rendrait l'inversion de cette matrice impossible. En déplaçant les nœuds un peu 
vers la droite, l'accélération calculée devient non nulle. Afin de rester le plus réaliste
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possible, les nœuds trop près de l'extrémité du modèle ne seront pas utilisés pour le 
contrôle actif à 16 capteurs d'erreur.
4.9. Excitations forcées
Une fois les paramètres de base entrés, soit la géométrie, les matériaux et le maillage, il 
reste à appliquer les efforts sur le modèle pour ensuite comparer les résultats avec les 
données expérimentales. Les efforts appliqués sur le modèle sont en faire l'excitation 
primaire et secondaire. L'excitation primaire provient de la vibration de la transmission 
principale de l'hélicoptère. Elle est appliquée sur le centre de masse de cette 
transmission. L'excitation secondaire est appliquée au niveau des céramiques 
piézoélectriques installées sur le support de transmission. Les céramiques vibrent et 
forcent la structure à bouger.
Le logiciel permet d'avoir le gradient de température à une certaine fréquence. Il est 
donc possible de visualiser le comportement du modèle à des fréquences bien précises. 
Au début de l'étude, la plage de fréquence était de 0 à 3000 Hz par incréments de 10 Hz, 
pour un total de 300 calculs de déplacement du toit. Cependant, le nombre de calculs a 
dû être réduit puisqu'un fichier résultat prenait jusqu'à 3 gigaoctets d'espace et plus de
4,5 heures à compiler. Par la suite, aucun ordinateur personnel ne pouvait ouvrir ces 
fichiers. Pour remédier au problème, le nombre de calculs par fichier est passé à 33, un 
calcul pour chaque fréquence correspondant aux tons dominants de la transmission 
principale de l'hélicoptère. Le tableau 3 montre les fréquences utilisées pour le calcul 
des déplacements du toit. Ce sont les fréquences de chaque ton dominant de la 
transmission principale.
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Tableau 3 : Fréquence et source de chaque ton dominant [Bélanger, 2006]
Tons Fréquence (Hz) Source
1 791 le  bande latérale inférieure de la fondamentale du 2e étage
2 826 le  bande latérale supérieure de la fondamentale du 2e étage
3 1259 10e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
4 1333 9e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
5 1369 6e bande latérale inférieure du le  étage (nl05)
6 1407 8e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
7 1481 7e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
8 1555 6e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
9 1617 le  bande latérale supérieure de la 2e harmonique du 2e étage
10 1631 5e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
11 1703 4e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
12 1777 3e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
13 1789 2e bande latérale inférieure du le  étage (nl05)
14 1851 2e bande latérale inférieure du le  étage (n74)
15 1925 le  bande latérale inférieure du le  étage (n74)
16 1968 le  bande latérale inférieure du le  étage (n32)
17 1999 Fondamentale du le  étage
18 2033 le bande latérale supérieure du le  étage (n32)
19 2074 le bande latérale supérieure du le  étage (n74)
20 2105 le bande latérale supérieure du le  étage (nl05)
21 2148 2e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
22 2210 2e bande latérale supérieure du le  étage (nl05)
23 2222 3e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
24 2296 4e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
25 2370 5e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
26 2420 4e bande latérale supérieure du le  étage (nl05)
27 2442 le bande latérale supérieure de la 3e harmonique du 2e étage
28 2518 7e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
29 2592 8e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
30 2666 9e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
31 2740 10e bande latérale supérieure du le  étage (n74)
32 2841 8e bande latérale supérieure du le  étage (nl05)
33 2946 9e bande latérale supérieure du le  étage (nl05)
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Une fois les forces appliquées, le logiciel calcule les déplacements du toit à chacune des 
fréquences du tableau 3. Ensuite, il est possible de visualiser ces déplacements avec le 
logiciel de calculs par élément finis. La figure 4.6 représente le modèle excité par 
l'actionneur 16 à 1259 Hz.
9 .4 5 7 E -8
8 .8 6 6 E -8
8 .2 7 5 E -8
7 .6 8 4 E -8
7 .0 9 3 E -8
6 .5 0 2 E ~ 8
5 .9 1 1  E -®
4 .7 2 9 E -8
4 .1 3 7 E -8
3 .5 4 6 E -8
2 .9 6 5 E -8
2 .3 6 4 E -8
1 .7 7 3 E -8
1 .1 8 2 E -8
5 .9 1 1 E -9
Figure 4.6. Déplacement de flexion du toit dans le modèle excité par l'actionneur 16 
(amplitude de tension: 100 V) à 1259 Hz en mm. Les déplacements ont été amplifiés afin 
de mieux les visualiser.
Comme le montre la figure 4.6, le toit bouge beaucoup relativement aux membrures. 
Puisque le toit bouge plus que les membrures. Toutefois, plus on est près de la source, 
plus il est facile de la contrôler. On voit qu'une seule céramique piézoélectrique est en 
mesure d'exciter plusieurs endroits du toit.
À partir des déplacements calculés sur le modèle, il est possible de connaître les 
accélérations sur chaque nœud du toit. Dans le prochain chapitre, on explique les 
équations pour obtenir les accélérations et être en mesure de les comparer avec les 
données expérimentales.
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4.10. Calcul des spectres fréquentiels avec le modèle EF
Pour calculer les spectres fréquentiels du modèle, il faut exciter le toit et recueillir les 
accélérations sur les nœuds. Comme expliqué dans la section précédente, un gradient 
de température est appliqué sur les céramiques et le logiciel calcule les déplacements 
de tous les nœuds du toit. Ces déplacements peuvent être transformés en accélérations 
avec la formule suivante.
d^x( f')
a ( / )  =  d t 2 =  <*>2x ( 0  =  (2  * tt * / ) 2 * * ( / )  (4.13)
Où a est l'accélération, x, le déplacement et f, la fréquence. L'hypothèse est que le 
système est en régime permanent. La figure 4.7 montre un spectre réalisé à partir des 
valeurs d'accélération du modèle. Puisqu'il n'y a que 33 valeurs d'accélérations 
obtenues avec FEMAP, le graphique n'est pas exact entre les fréquences du tableau 3.
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Figure 4.7. Spectre fréquentiel des chemins de transfert secondaires calculé avec le 
modèle par EF. La référence est 1 m/s2.
4.11. Comparaison des spectres expérimentaux et du modèle
Afin de déterminer si les résultats obtenus par le modèle par EF sont semblables aux 
résultats expérimentaux, il faut comparer les accélérations obtenues. Chacun des 
graphiques présentés est accompagné d'un schéma montrant l'emplacement du nœud 
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Figure 4.8. Comparaison des spectres fréquentiels mesuré et calculé. Les points 
représentent les accélérations calculées avec le modèle et la ligne mince, les 
accélérations mesurées sur l'hélicoptère. La référence est 1 m/s2.
Comme le montre la figure 4.8, les courbes suivent la même tendance. Cependant, pour 
des fréquences plus élevées, elles sont moins en accord. En basse fréquence, puisqu'il y 
a moins de fréquences calculées, il est plus difficile de les comparer. Malgré cela, les 
courbes semblent se suivre. La réaction du toit à ce nœud est donc sensiblement la 
même pour le modèle et le toit réel, mais ce n'est pas le cas pour tous les nœuds du 
toit. Par exemple, la figure 4.9 montre le spectre calculé et mesuré du nœud ayant la 
plus grande différence entre les courbes pour un système excité par l'actionneur 1.
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Accélération en Y de la plaque au noeud 837029 par l'actionneur 1
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Figure 4.9. Spectre mesuré et calculé de l'accélération au nœud 837029 excité par 
l'actionneur 1. Les points représentent les accélérations calculées avec le modèle et la
ligne mince, les accélérations mesurées sur l'hélicoptère. La référence est 1 m/s2.
Il est donc possible d'avoir des nœuds qui réagissent de la même façon que la réalité. 
D'autres nœuds du modèle ont un déplacement différent des données expérimentales. 
De plus, chaque nœud a une accélération différente qui varie en fonction de 
l'actionneur qui excite le système. Il est donc important de bien choisir les nœuds qui 
sont utilisés comme position de capteurs d'erreur pour que la simulation soit réaliste. 
On souhaite avoir un modèle qui représente la réalité.
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Il faut savoir que le modèle EF n'est pas une réplique exacte du toit de l'hélicoptère. 
Plusieurs approximations ont été faites. En fait, la figure 4.9 est le pire résultat obtenu. 
Les écarts peuvent être causés par la façon dont le modèle est contraint ou bien par les 
simplifications faites pour avoir un modèle moins volumineux. En utilisant les noeuds 
dont la réponse est semblable à celle du toit, il est possible de dire qu'à ces positions, le 
modèle représente le toit.
4.12. Conclusion
Ce chapitre traite du modèle par EF du toit de l'hélicoptère. Celui-ci est divisé en 
plusieurs sections qui décrivent les paramètres nécessaires pour calculer les 
déplacements du toit.
La première section explique la géométrie. Elle correspond à une version simplifiée de la 
réalité afin de réduire le temps de calcul. Elle comprend le toit et les membrures. Afin 
d'éviter d'alourdir le modèle, la transmission a été remplacée par des liens rigides. La 
masse et l'inertie de rotation de la transmission ont été appliquées au croisement de ces 
liens rigides.
Ensuite, cette géométrie est maillée. Des éléments hexaédriques tapissent les surfaces 
du toit tandis que des éléments tétraédriques sont utilisés pour les membrures. Pour 
coller les membrures au toit, des noeuds sous les pieds des membrures sont fusionnés 
aux noeuds du toit. De cette façon, les surfaces bougent ensemble.
La troisième section de ce chapitre porte sur la modélisation des céramiques 
piézoélectriques. Les équations de piézoélectricité linéaire et de dilatation thermique 
ont permis de construire une analogie permettant de relier les déformations causées 
par une différence de potentiel électrique aux déformations thermiques. Le modèle 
utilise donc un gradient de température plutôt qu'un champ électrique.
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Les matériaux utilisés dans le modèle sont aussi vus dans ce chapitre. L'aluminium 7075- 
T6 est très utilisé, soit pour les panneaux en matériaux multicouches avec un cœur en 
nid d'abeille ainsi que pour les membrures. Ensuite, les propriétés mécaniques des 
céramiques piézoélectriques sont commentées.
Les excitations forcées sont ensuite définies selon l'équation 4.9. Celle-ci permet de 
connaître le gradient de température correspondant à la tension électrique voulue. Le 
logiciel effectue donc un calcul par EF pour chacune des fréquences spécifiées dans le 
tableau 3.
Finalement, le calcul des spectres d'accélération à chacun des nœuds du toit en réponse 
à une tension appliquée aux actionneurs est fait. Maintenant que les données 
expérimentales et numériques ont été prises, une comparaison est faite pour montrer la 
différence entre chaque système. Les graphiques ont montré que pour certains nœuds, 
les données numériques sont semblables aux données expérimentales.
56
Chapitre 5
5. Identification des forces primaires équivalentes
Maintenant que l'on sait que les chemins de transfert secondaires, calculés par 
éléments finis, sont semblables aux chemins de transfert mesurés, les efforts primaires 
sur la transmission doivent être calculés pour pouvoir faire les simulations de contrôle 
actif avec le modèle numérique. Dans le modèle par EF du toit, la transmission 
principale de l'hélicoptère a été modélisée par des liens rigides auxquelles la masse et 
l'inertie de la transmission ont été appliquées. De cette façon, le calcul des 
déplacements du toit est simplifié. Cependant, pour simuler les efforts primaires 
générés par la vibration de la transmission, il est possible de les appliquer sur le centre 
de masse de la transmission. On souhaite donc connaître les forces sur le centre de 
masse de la transmission principale de l'hélicoptère correspondant à la perturbation 
primaire mesurée sur celle-ci. Ce chapitre explique les équations utilisées pour calculer 
les forces équivalentes et montre les résultats obtenus.
5.1. Mise en équation
Précédemment, le chapitre 4 a montré que les résultats numériques des déplacements, 
calculés par le modèle par éléments finis, se rapprochent des valeurs expérimentales du 
chapitre 3. En partant des accélérations de la perturbation primaire et en calculant les 
chemins de transfert primaire (entre forces appliquées sur la transmission et 
accélérations sur le toit), il est possible de connaître les forces en x, y et z appliquées sur 
le centre de masse de la transmission. Afin de calculer les forces équivalentes, les 
équations suivantes sont utilisées.
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accélérations =  Matrice tran s fe rt  * Force
r f s
Force =  F Fy (3 x 1 )















Le vecteur accélérations correspond à la perturbation primaire. Ensuite, les données 
formant la matrice H proviennent du calcul des chemins de transfert primaire du 
modèle numérique. Puisque les valeurs d'accélérations et de la matrice H sont connues, 
les forces primaires équivalentes se calculent en inversant la matrice de transfert. 
Cependant, puisque la matrice n'est pas carrée, la méthode SVD (singular value 
décomposition) est utilisée. Les équations suivantes sont utilisées.
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{F} =  [ [ f / ] ] -1 * {acc} 
H =  U * S * V t
U = un ensemble de vecteurs de base orthonormé pour H, dit 
« d'entrée »
V = un ensemble de vecteurs de base orthonormé pour H, dit 
« de sortie »
S = valeurs singulières pour H
On pose r = rang (H)
SR = H(1 :r,l :r), qui est inversible
S R ~ X zeros(r,m  — r) 1
zeros(n — r, r) zeros(n — r ,m  — r)J
H - 1 =  V * SRc * Ut
5.2. Utilisation du modèle EF
Pour commencer, les chemins de transfert primaires sont calculés avec le modèle EF du 
toit. Une force unitaire est appliquée sur le centre de masse de la transmission dans 
chacune des directions. En recueillant les déplacements du toit, il est possible de 
connaître le comportement du toit pour chacune des forces unitaires. Ensuite, en 
calculant les accélérations, il est possible de former la matrice H, vue dans la section 5.1, 
nécessaire aux calculs des forces équivalentes. La figure 5.1 montre comment le modèle 
réagit à une force unitaire dans une direction donnée.
En utilisant la même démarche qu'au chapitre 4, l'accélération aux nœuds 
correspondant aux positions des accéléromètres sur l'hélicoptère peut être calculée. La 
figure 5.2 montre le spectre fréquentiel d'accélération au nœud 832520 lorsque le toit 








Figure 5.1. Accélération (m/s2/N) du toit à 1259 Hz pour une force de 1N dans la 
direction des Z. La force est appliquée sur le centre de masse de la transmission.
La figure 5.2 représente l'accélération en un point du toit excité par une force unitaire 
en fonction de la fréquence. Puisque la force d'excitation est de 1N, les résultats 
obtenus peuvent être utilisés comme chemins de transfert primaire. Pour l'hélicoptère 
expérimental, seulement les accélérations sur le toit sont mesurées. Il faut utiliser les 
accélérations causées par la perturbation primaire pour trouver les forces équivalentes 
à appliquer sur la transmission. Dans le but d'avoir des efforts équivalents sur le modèle, 
les forces primaires sont calculées en utilisant les chemins de transfert primaire calculés 
sur le modèle (force unitaire en X, Y et Z).
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Accélération en Y de la plaque au noeud 832520 par la force en Z
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Figure 5.2. Spectre fréquentiel d'accélération calculé au nœud 832520 pour une force 
en Z de 1N. La référence est 1 m/s2/N .
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5.3. Évaluation des forces équivalentes
Le chapitre 3 a expliqué la méthodologie utilisée pour mesurer la perturbation primaire. 
Maintenant, elle sert à calculer les forces primaires équivalentes. En utilisant l'équation
5.5 et en connaissant les accélérations primaires, qui sont en fait les mesures 
d'accélérations acquises lors des tests au sol, et les chemins de transfert primaire, il est 
possible de calculer les forces correspondantes. Comme expliqué à la section 5.2, les 
chemins de transferts primaires calculés avec le modèle remplacent ceux de l'appareil 
réel. Les figure 5.3, figure 5.4 et figure 5.5 montrent les forces équivalentes en X, Y et Z 
injectées au centre de masse de la transmission.
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Figure 5.3 : Force primaire équivalente en X en fonction de la fréquence.
La figure 5.3 montre clairement qu'il y a des pics de force à 1617 et 2074 Hz. Le pic à
1617 Hz est présent dans chacun des graphiques. Ceci montre que les forces
équivalentes sont très importantes à cette fréquence. Ensuite, le pic à 2074 Hz revient
dans la figure 5.4 et il est beaucoup moins important que dans la figure 5.3. Dans les
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figure 5.4 et figure 5.5, un autre pic à 1999 Hz se démarque. Selon le tableau 3, cette 
fréquence correspond à la fréquence fondamentale du premier étage de la 
transmission.
Force injectée en Y calculée par la perturbation primaire 
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Figure 5.4 : Force primaire équivalente en Y en fonction de la fréquence.
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Force injectée en Z calculée par la perturbation primaire
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Figure 5.5 : Force primaire équivalente en Z en fonction de la fréquence.
Les forces équivalentes calculées à partir des données expérimentales recueillies 
peuvent être utilisées dans le modèle. Dans le but de comparer encore une fois le 
modèle à la réalité, les forces en fonction de la fréquence sont entrées dans le modèle 
par EF du toit de l'hélicoptère. Pour réaliser ce calcul, une force unitaire est appliquée 
dans chacune des directions. Ensuite, FEMAP permet de multiplier cette force par un 
coefficient correspondant à l'amplitude des forces primaires équivalentes. La même 
chose est faite pour la phase de la force, soit une phase de 1 multipliée par un 
coefficient correspondant à la phase. La figure 5.6 montre le toit de l'hélicoptère excité 
par une force composée (X, Y et Z) à 1259 Hz.
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Figure 5.6. Déformation du toit à 1259 Hz pour une force composé. La force est 
appliquée sur le centre de masse de la transmission.
Sur la figure, on remarque que c'est la section du milieu qui bouge le plus. Les vibrations 
sur les panneaux latéraux sont plus faibles. Il est donc important de contrôler les 
vibrations de la poutre formant la partie centrale du toit de l'hélicoptère.
5.4. Conclusion
Ce chapitre traite principalement du calcul des forces primaires équivalentes sur le 
centre de masse de la transmission. Pour commencer, les équations permettant de 
calculer les forces primaires équivalentes à partir des mesures expérimentales sont 
expliquées.
Ensuite, puisque les chemins de transfert entre les forces appliquées au centre de masse 
de la transmission principale et les accélérations sur le toit ne sont pas connues, le 
modèle par EF est utilisé pour les calculer. Des forces unitaires sont appliquées dans 
chacune des directions (X, Y et Z) sur le centre de masse de la transmission. Les
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accélérations résultantes calculées sur le toit sont utilisées pour former la matrice des 
chemins de transfert primaires.
Enfin, avec l'équation 5.5, les forces primaires équivalentes en fonction de la fréquence 
sont calculées. Les forces trouvées sont appliquées sur le modèle par EF. Ceci permet de 
voir comment le toit réagit sous l'effet des forces primaires reconstruites. Les résultats 
montrent qu'à 1617 Hz, la force équivalente est très importante. Le chapitre suivant 




6. Simulation de contrôle actif optimal
Ce chapitre porte sur la simulation du contrôle optimal en utilisant les données du 
modèle et aussi les données mesurées sur l'hélicoptère Bell 407. Le but est de 
déterminer si le contrôle est possible avec les données expérimentales et aussi de 
comparer l'écart entre le modèle et l'appareil expérimental. Le chapitre est séparé en 
cinq sections, soit la définition des équations de contrôle optimal, le contrôle à partir 
des données du modèle, le contrôle à partir des données primaires de l'hélicoptère et 
des données secondaires du modèle, le contrôle à partir des chemins primaires du 
modèle et des chemins secondaires de l'appareil, puis pour terminer, le contrôle à partir 
des données expérimentales uniquement.
6.1. Mise en équation
Les équations pour le contrôle optimal sont tirées de [Fuller et al., 1996]. Le contrôle 
optimal consiste à minimiser l'énergie du signal mesuré par l'ensemble des capteurs 
d'erreur. Sur l'hélicoptère, l'erreur est mesurée par les accéléromètres placés sur le toit. 
Elle se calcule de cette façon.
ei =  di +  H/,!)'! +  H['2y2 +  — h
où di est la perturbation primaire mesurée au capteur l, est la matrice de
transfert entre le capteur l et la source secondaire M  et ym est la tension appliquée à la 
source secondaire M.  L'équation 6.2 montre la même équation, mais dans sa version 
matricielle. On comprend mieux d'où provient la matrice des chemins de transfert 
secondaire, soit la matrice H.
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(6.2)
Afin de réaliser le contrôle optimal du système, il faut trouver le vecteur de tension 
optimal {y} qui minimise l'erreur. De plus, si le nombre d'accéléromètres et de sources 
secondaires est le même, il est possible d'obtenir une erreur nulle. On souhaite donc 
minimiser la somme des erreurs au carré, appelée fonction coût J. Elle est définie de 
cette façon.
t
/  =  =  i e )H{e} où { e}H =  {e * }7
! = 1
(6.3)
Avec 6.2 ;  =  ( { < ( }  +  M b - } ) "  ( M  +  M b - } )  (6 .4 )
;  =  { < / } « { < / }  +  { « " M b - }  +  {u }"[H ]"{d } +  {y }" [H ]« [tf]{y } (6.5,
Pour simplifier le calcul, les équations suivantes sont utilisées dans la fonction coût.
Dans 6.5
[A] =  [H ]"  [H]
{,b} =  [H)H{d)  
c =  {d }"{d}





En effectuant la dérivée de la fonction coût par rapport au vecteur de tension {y}, le 
vecteur de tension optimale est calculé.
I L
d{y}
=  0 =  2[A]{y} +  2{b}




Le vecteur de tension optimal correspond aux tensions à appliquer aux céramiques 
piézoélectriques collées sur les membrures pour réduire les accélérations mesurées aux 
capteurs à zéro. Les valeurs de {y }opt varient en fonction de la fréquence. Une fois le 
vecteur de tension optimal trouvé, il est possible de calculer les nouvelles valeurs 
d'erreur, montrées par l'équation 6.13.
{e} =  {d } +  [H ]{y }opt (6.13)
6.2. Contrôle optimal à partir des données du modèle
Le contrôle optimal à partir des données du modèle utilise les matrices de transfert 
primaire et secondaires du modèle. La force primaire appliquée sur le centre de masse 
de la transmission est de 1N dans chacune des directions (X, Y et Z) sur toute la gamme 
de fréquence. Ces directions sont représentées sur l'axe de la figure 5.1. Deux cas seront 
étudiés. Le premier consiste à faire le contrôle en utilisant comme positions 
d'accéléromètres d'erreur tous les noeuds qui correspondent à des positions 
d'accéléromètre sur le toit de l'hélicoptère, soit 63 accéléromètres. Ensuite, un autre 
contrôle utilisera seulement 16 accéléromètres d'erreur. Ce nombre a été déterminé 
dans le mémoire de Pierre Bélanger. Trois différentes configurations d'accéléromètres 
d'erreur seront analysées.
6.3. Minimisation sur tous les accéléromètres positionnés sur le toit
La minimisation sur tous les nœuds est utile pour déterminer si l'algorithme fonctionne 
bien. Les nœuds sont les mêmes que sur la figure 4.5. Le contrôle est fait en utilisant 
des nœuds à des coordonnées correspondant aux positions des accéléromètres installés
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lors des mesures sur l'hélicoptère (voir chapitre 3). La figure 6.1 montre le résultat 











Figure 6.1. Comparaison des accélérations en Y au nœud 833911 avec et sans contrôle 
pour une excitation de 1N en X sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la 
ligne pointillée, avec contrôle. La référence est 1 m /s 2/IM-
Dans le cas présent, puisque l'algorithme utilise 63 nœuds de contrôle et 16 
actionneurs, l'erreur ne peut être réduite à zéro. Cependant, il y a une réduction 
d'environ 15 à 20 dB entre les deux courbes. Le même phénomène se produit sur les 
autres nœuds. Les figure 6.2 et figure 6.3 représentent respectivement les résultats 
pour une excitation en Y et Z, toujours au même nœud sur le toit.
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Figure 6.2. Comparaison des accélérations en Y au nœud 833911 pour une excitation de 
1N en Y sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne pointillée, avec 
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Figure 6.3. Comparaison des accélérations en Y au nœud 833911 pour une excitation de 
1N en Z sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne pointillée, avec 
contrôle. La référence est 1 m/s2/N .
En regardant les trois figures, le contrôle est plus faible pour une excitation en X qu'en Y 
ou en Z. On remarque que l'efficacité du contrôle varie en fonction de la direction de 
l'excitation primaire pour un même nœud. Afin de mieux visualiser le comportement 
global du toit en fonction de la fréquence, le calcul de la vitesse quadratique moyenne 
sur tous les nœuds de contrôle est fait. Les figure 6.4, figure 6.5 et figure 6.6 
représentent les vitesses quadratiques moyennes pour une excitation de 1N en X, Y et 
puis Z.
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Figure 6.4. Vitesse quadratique moyenne sur tous les nœuds de contrôle du toit en dB 
pour une force de 1N en X sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la 
ligne pointillée, avec contrôle. La référence est 1 m2/s2.
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Figure 6.5. Vitesse quadratique moyenne sur tous les nœuds de contrôle du toit en dB 
pour une force de 1N en Y sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la 
ligne pointillée, avec contrôle. La référence est 1 m2/s2.
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Figure 6.6. Vitesse quadratique moyenne sur tous les nœuds de contrôle du toit en dB 
pour une force de 1N en Z sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne 
pointillée, avec contrôle. La référence est 1 m2/s 2.
Les courbes montrent une réduction de la vibration globale du toit. En moyenne, la 
réduction est d'environ 20 dB. Pour les graphiques en Y et en Z, une fréquence semble 
plus difficile à contrôler, soit 1617 Hz. Dans les deux cas, cette fréquence a la plus petite 
atténuation. Il semble qu'à cette fréquence, l'emplacement des piézocéramiques 
correspond à un nœud de vibration des poutres de support.
Afin d'obtenir les valeurs d'atténuation des graphiques précédents, les céramiques 
piézoélectriques doivent être excitées par un signal électrique. Puisque les céramiques 
ont une tension maximale d'utilisation, il est important de vérifier si les tensions de 
contrôle sont réalistes. Les figure 6.7, figure 6.8 et figure 6.9 montrent les valeurs de
75
tension quadratique moyenne appliquée sur les céramiques en fonction de la 
fréquence.
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Figure 6.7. Tension quadratique moyenne appliquée sur les céramiques pour le contrôle 
optimal sur tous les nœuds pour une excitation de 1N en X sur la transmission.
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Figure 6.8. Tension quadratique moyenne appliquée sur les céramiques pour le contrôle 
optimal sur tous les nœuds pour une excitation de 1N en Y sur la transmission.
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Figure 6.9. Tension quadratique moyenne appliquée sur les céramiques pour le contrôle 
optimal sur tous les nœuds pour une excitation de 1N en Z sur la transmission.
Comme le montrent les figures, les tensions quadratiques sont inférieures à 0.1 volt. 
Cependant, la perturbation primaire appliquée dans le modèle par EF correspond à une 
force de 1N dans la direction X, Y et Z. En réalité, comme expliqué au chapitre 5, elle 
peut atteindre environ 2500 N dans une direction. En prenant la valeur de tension la 
plus élevée et en la multipliant par le rapport entre la force du modèle et la force réelle, 
la tension moyenne réelle appliquée sur les céramiques pour un contrôle sur 63 nœuds 
du toit serait 152 volts, ce qui est possible avec les céramiques actuelles.
Le contrôle du toit est donc possible sur le modèle et les valeurs d'atténuation en 
utilisant 63 nœuds de contrôle sont intéressantes. Cependant, sur l'hélicoptère réel, 
l'installation et la gestion des informations provenant de 63 capteurs d'erreur est trop
1000 1500 2000 2500 3000
Fréquence (Hz)
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importante. Dans les études précédentes [Bélanger, 2006], le nombre de capteurs 
utilisés était 16. On souhaite donc faire le contrôle avec seulement 16 accéléromètres.
6.4. Minimisation sur un sous-ensemble de 16 accéléromètres.
Maintenant que l'algorithme de contrôle est fonctionnel, on souhaite faire le contrôle 
sur 16 positions d'accéléromètres d'erreur. Ce nombre a été défini dans le mémoire de 
Pierre Bélanger. De plus, puisque 16 actionneurs sont installés sur l'appareil, l'utilisation 
de 16 capteurs d'erreur permet de réduire à zéro les vibrations à ces endroits. 
Cependant, le fait de forcer à zéro à un endroit peut faire en sorte que d'autres bougent 
beaucoup trop. Dans le but de réduire au maximum les vibrations sur toute la surface du 
toit, plusieurs configurations de capteurs d'erreur ont été testées pour trouver laquelle 
est la plus efficace. Pour comparer les résultats avec la réalité, les nœuds utilisés 
correspondent à des positions d'accéléromètres sur le toit lors des mesures (voir 
chapitre 3). La figure 6.10 montre les nœuds de la configuration 1.
Pour cette configuration, les nœuds choisis pour le contrôle sont tous sur les panneaux 
latéraux. La figure 6.11 montre le résultat du contrôle optimal sur un des nœuds de la 
configuration 1.
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Figure 6.10. Configuration 1 de la position des 16 capteurs d'erreur sur le toit. Les 
capteurs sont principalement sur les panneaux latéraux.
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Figure 6.11. Accélération en Y au nœud 832400 en fonction de la fréquence pour 1N en 
X sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne pointillée, avec 
contrôle. La référence est 1 m/s2/N-
Comme le montre la figure 6.11, puisqu'il y a autant de capteurs que d'actionneurs, les 
valeurs d'accélération résiduelles sont presque nulles ce qui vérifie que l'algorithme de 
contrôle fonctionne pour 16 nœuds. Il reste à voir le comportement du toit aux nœuds 
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Accélération en Y de la plaque au noeud 832382 pour 1N en X







Figure 6.12. Accélération en Y calculée sur le nœud 832382 en fonction de la fréquence 
pour 1N en X sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne pointillée, 
avec contrôle. La référence est 1 m/s2/N .
L'échelle de l'axe a été modifiée, comparativement à la figure 6.11, pour centrer les 
courbes. Sur la figure 6.12, l'écart entre les deux courbes est plus faible. De plus, à 
certaines fréquences, l'amplitude des vibrations avec contrôle devient plus importante 
que sans contrôle optimal. Afin de mieux comparer les configurations, la vitesse 
quadratique moyenne du toit est employée. La figure 6.13 montre la vitesse 




















Figure 6.13. Vitesse quadratique moyenne du toit pour la configuration 1 pour 1N en X 
sur la transmission utilisant la configuration 1 pour le contrôle optimal. La ligne pleine 
est sans contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle.
Contrairement à la section 6.2.1, les courbes sont rapprochées et à certaines 
fréquences, les vitesses quadratiques avec contrôle sont même supérieures aux vitesses 
sans contrôle. Par contre, il y a une réduction globale des vibrations sur toute la surface 
du toit. Les figure 6.14 et figure 6.15 montrent les vitesses quadratiques moyennes pour 
une force de 1N dans la direction Y et Z, respectivement.
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Figure 6.14. Vitesse quadratique moyenne du toit pour la configuration 1 pour 1N en Y 
sur la transmission utilisant la configuration 1 pour le contrôle optimal. La ligne pleine 
est sans contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle.
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Figure 6.15. Vitesse quadratique moyenne du toit pour la configuration 1 pour 1N en Z 
sur la transmission utilisant la configuration 1 pour le contrôle optimal. La ligne pleine 
est sans contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle.
Les figures montrent clairement que certaines fréquences sont problématiques pour 
cette configuration, notamment 1617 Hz et 2000 Hz.
La configuration 2 est un peu différente. Au lieu d'avoir la majorité des capteurs sur les 
panneaux latéraux, ils sont sur la poutre au milieu du toit. Il reste encore 4 nœuds sur 
les panneaux latéraux, près des pieds des membrures. Cette configuration vise à faire le 
contrôle des vibrations sur la poutre centrale du toit. La figure 6.16 montre les nœuds 
utilisés dans la configuration 2.
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Figure 6.16. Configuration 2 de la position des 16 capteurs d'erreur sur le toit. Les
capteurs sont principalement sur la poutre au centre du toit.
Les courbes d'accélération en fonction de la fréquence pour la configuration 2 sont 
semblables à celles de la configuration 1. La vitesse quadratique moyenne est donc 
utilisée pour caractériser l'efficacité de toutes les configurations. La figure 6.17 montre
la vitesse quadratique de la configuration 2 pour une excitation de 1N en X.
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Figure 6.17. Vitesse quadratique moyenne du toit pour la configuration 2 avec une 
excitation de 1N en X sur la transmission.
Comme le montre la figure 6.17, il y a encore des valeurs de vitesse avec contrôle qui 
sont supérieures aux valeurs de vitesse sans contrôle. Cependant, les pics les plus 
importants sont différents de la configuration 1. Les figure 6.18 et figure 6.19 montrent 
les résultats dans les deux autres directions.
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Figure 6.18. Vitesse quadratique moyenne du toit pour la configuration 2 avec une 
excitation de 1N en Y sur la transmission.
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Figure 6.19. Vitesse quadratique moyenne du toit pour la configuration 2 avec une 
excitation de 1N en Z sur la transmission.
Dans les trois directions, la fréquence problématique qui ressort le plus est 1925 Hz, que 
le contrôle n'est pas en mesure d'atténuer. Cette configuration contrôle surtout des 
nœuds sur la poutre au centre du toit. Pour la configuration 1, il y avait des nœuds 
contrôlés sur les panneaux éloignés du support de transmission. Ces zones devraient 
donc être contrôlées pour s'assurer que la fréquence 1925 Hz est atténuée. Pour X et Y, 
il y a encore des fréquences aux alentours de 2000 Hz qui sont peu atténuées.
Après avoir essayé une configuration ayant des capteurs uniquement sur les panneaux 
latéraux et une autre avec la majorité des capteurs sur la poutre centrale, une troisième 
configuration est testée. Les capteurs sont disposés de façon à avoir un équilibre entre 
la quantité de capteurs sur les panneaux et sur la poutre. La figure 6.20 montre la 
position des nœuds de contrôle pour la configuration 3.
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Figure 6.20. Configuration 3 de la position des 16 capteurs d'erreur sur le toit. Les carrés 
blancs servent à mieux afficher les certains numéros.
Pour comparer avec les autres configurations, la figure 6.21 montre la vitesse 
quadratique moyenne de la configuration 3 pour une excitation de 1N en X.
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Figure 6.21. Vitesse quadratique moyenne calculée avec la configuration 3 pour une 
excitation de 1N en X sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne 
pointillée, avec contrôle.
La courbe de vitesse quadratique avec contrôle de la figure 6.21 est complètement sous 
la courbe sans contrôle. Il reste encore certaines fréquences moins atténuées que 
d'autres, comme 1851 Hz et 2666 Hz. Cependant, l'atténuation globale du toit est 
d'environ 17 dB. Les figure 6.22 et figure 6.23 montrent les résultats obtenus pour les 






















Figure 6.22. Vitesse quadratique moyenne calculée avec la configuration 3 pour une 
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Figure 6.23. Vitesse quadratique moyenne calculée avec la configuration 3 pour une 
excitation de 1N en Z sur la transmission. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne 
pointillée, avec contrôle.
Le même phénomène se produit avec une excitation en Y et en Z. Pour ces deux figures, 
les fréquences problématiques sont 1617 Hz et 1851 Hz. Cependant, il est clair que la 
configuration 3 est plus efficace que toutes les autres. Pour les trois directions, la courbe 
contrôlée est sous la courbe sans contrôle. Certaines fréquences restent peu atténuées. 
Les tensions quadratiques moyennes des actionneurs pour les trois configurations sont 
à l'annexe B.
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6.5. Contrôle optimal à partir des excitations primaires de 
l'hélicoptère et des chemins secondaires du modèle
Comme démontré dans la section précédente, il est possible d'obtenir une atténuation 
globale de la vibration du toit avec seulement 16 accéléromètres d'erreur. La position 
de ces capteurs est aussi un facteur important définissant l'efficacité du système de 
contrôle. Cependant, la meilleure configuration a été définie avec des forces unitaires 
dans chacune des directions (X, Y et Z). Dans cette section, les résultats obtenus dans le 
chapitre 5 sont utilisés au lieu d'avoir une force constante en fonction de la fréquence 
appliquée sur le centre de masse de la transmission dans le modèle. De plus, afin de 
représenter les forces réelles appliquées sur la transmission, les forces du chapitre 5 
sont appliquées simultanément. L'orientation du vecteur force résultant change donc de 
direction en fonction de la fréquence. Pour déterminer si le résultat obtenu correspond 
à la réalité, la vitesse quadratique moyenne calculée avec les forces reconstruites 
injectées dans le modèle est comparée à la vitesse quadratique moyenne mesurée sur 
l'hélicoptère, montré sur la figure 6.24.
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Figure 6.24. Vitesse quadratique moyenne calculée avec force injectée et 
expérimentale. La courbe pleine est représente les données calculées et la courbe 
pointillée, les données expérimentales.
Les niveaux des deux courbes sont semblables. Pour certaines fréquences, les niveaux 
sont plus bas. Cependant, chaque pic du signal calculé avec forces injectées correspond 
à un pic important des données expérimentales. Bien que les deux ne soient pas 
identiques, ils tiennent compte des fréquences importantes du signal primaire. La 
vitesse quadratique moyenne calculée est ensuite utilisée comme signal primaire pour 
le contrôle actif. La figure 6.25 montre la vitesse quadratique moyenne avec et sans 
contrôle actif sur 63 positions d'accéléromètres d'erreur sur le toit.
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Figure 6.25. Vitesse quadratique moyenne en utilisant les forces primaires calculées. La 
courbe pleine représente les résultats sans contrôle et la courbe pointillée, avec 
contrôle sur tous les nœuds du toit. La référence est 1 m2/s2.
Sur la figure, l'amplitude de la vibration à 1617 Hz est très importante. Elle est causée 
par la force primaire élevée à cette fréquence. Cependant, l'atténuation est 
sensiblement la même qu'avec une force de 1N. Puisque les forces sont très grandes, la 
tension nécessaire pour contrôler les vibrations sont très élevées. La figure 6.26 montre 
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Figure 6.26. Tension quadratique moyenne appliquée sur les céramiques en fonction de 
la fréquence.
On remarque sur la figure que la tension est très élevée à 1617Hz, soit 80990 V2 ou bien 
285 V. Puisque l'excitation est forte à cette fréquence, les actionneurs doivent fournir 
plus d'énergie à la structure pour la contrôler. Cependant, comme expliqué dans le 
rapport de progression [Pasco et al., 2008], les céramiques ont été testées jusqu'à 500 
V, il est donc réaliste d'avoir des tensions de contrôle comparable à la figure 6.26. Il 
reste à vérifier si le contrôle et l'ordre de grandeur des tensions avec seulement 16 
accéléromètres est possible. La figure 6.27 montre la vitesse quadratique moyenne du 
toit pour un contrôle utilisant les 16 accéléromètres d'erreur de la configuration 1.
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Figure 6.27. Vitesse quadratique moyenne en utilisant les forces primaires calculées et la 
configuration 1. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle pour 
la configuration 1.
Comme le montre la figure 6.27, la configuration 1 n'agit pas de la même façon pour 
toutes les fréquences. À 1617 Hz, l'atténuation est d'environ 1 dB tandis que 
l'atténuation moyenne est de 8.4 dB. De plus, à certaines fréquences, la vitesse 
quadratique contrôlée est supérieure à la vitesse sans contrôle. Ensuite, la figure 6.28 
montre la vitesse quadratique moyenne pour la configuration 2.
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Figure 6.28. Vitesse quadratique moyenne en utilisant les forces primaires calculées et la 
configuration 2. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle pour 
la configuration 2.
Ici, l'atténuation à 1617 Hz est très importante, soit environ 12.5 dB. Cependant, la 
réduction de vibration moyenne est d'environ 8.1 dB. Il reste maintenant à voir si la 
configuration 3 est encore la meilleure. La figure 6.29 montre la vitesse quadratique 
moyenne pour cette dernière.
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Figure 6.29. Vitesse quadratique moyenne en utilisant les forces primaires calculées et la 
configuration 3. La ligne pleine est sans contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle pour 
la configuration 3.
La configuration 3 est la meilleure puisqu'elle atténue les vibrations d'environ 11,7 dB. 
Cependant, à 1617 Hz, la fréquence à laquelle la vitesse quadratique est la plus 
important, la réduction est de seulement 4 dB. Les graphiques de la vitesse quadratique 
moyenne en fonction de la fréquence montrent aussi qu'en positionnant plus de 
capteurs sur la poutre, l'atténuation des vibrations à 1617 Hz est plus important. À 
l'inverse, en dispersant les capteurs sur tout le toit, une atténuation globale est 
observée. Afin de déterminer si le choix de la configuration est bon, il est nécessaire de 
vérifier la tension aux céramiques piézoélectriques pour obtenir le contrôle optimal. La 
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Figure 6.30. Tension quadratique moyenne appliquée sur les céramiques en fonction de 
la fréquence pour la configuration 3.
La tension maximum atteinte est 515300 V2 ou 718 V. Cette tension est élevée par 
rapport aux tests réalisés sur l'appareil. Il serait possible d'appliquer cette tension sur 
les céramiques piézoélectriques installées sur l'hélicoptère, mais on ne sait pas si les 
céramiques peuvent résister à une telle tension.
La suite de l'analyse, soit le contrôle actif optimal avec les mesures primaires et les 




Ce chapitre explique les résultats suite au contrôle optimal appliqué sur le toit. Il débute 
par l'explication des équations mathématiques afin de réaliser le contrôle. La valeur 
quadratique de l'erreur, appelée aussi fonction coût, sert à réduire les vibrations du toit. 
En effectuant la dérivée de la fonction coût (J), il est possible de calculer le vecteur de 
tension optimal à appliquer sur les actionneurs du système de contrôle actif. Ce calcul 
est fait pour chaque fréquence voulue.
Une fois le système d'équation défini, le contrôle optimal est fait en utilisant les 
données du modèle par EF. Pour commencer, la minimisation est faite sur tous les 
nœuds correspondant aux positions des accéléromètres sur l'hélicoptère. Pour exciter le 
modèle par EF, la perturbation primaire appliquée est en fait une force de 1 N sur le 
centre de masse de la transmission. Les résultats du contrôle montrent un grand écart 
entre les accélérations avec et sans contrôle, soit environ 20 à 25 dB de réduction pour 
chaque direction (X, Y et Z). Le même phénomène se voit sur les graphiques des vitesses 
quadratiques moyennes de la plaque.
Ensuite, le contrôle optimal est fait sur un sous-ensemble d'accéléromètres, soit 16 
positions d'accéléromètres. Plusieurs configurations sont testées afin de déterminer 
laquelle est la plus efficace. La configuration 3 est en fait celle qui permet la meilleure 
réduction de vibration. Bien que la différence entre la vitesse quadratique moyenne 
avec et sans contrôle soit d'environ 12 dB, cette réduction utilise beaucoup moins de 
points de contrôle.
Une fois que le contrôle optimal d'une perturbation primaire de 1 N sur le centre de
masse de la transmission est fonctionnel, il est possible de réaliser le même contrôle
avec les forces primaires équivalentes à la vibration de la vraie transmission. Elles sont
calculées à l'aide des accélérations de la perturbation primaire mesurées sur
l'hélicoptère. Les résultats obtenus montrent que le contrôle optimal fonctionne encore.
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Les niveaux de réduction restent semblables. De plus, on remarque un pic à 1617 Hz 
causé par les forces primaires équivalentes. Le même pic est prédominant lors des 
prises de mesures sur le banc de test réalisé par Pierre Bélanger au GAUS. Par la suite, le 
contrôle est fait sur 16 noeuds. Les mêmes résultats sont obtenus, soit une réduction 
d'environ 12 dB. Le problème avec l'utilisation de seulement 16 nœuds est que la 
tension nécessaire pour le contrôle est très élevée, soit 718V à 1617 Hz. De plus, 
l'atténuation à cette fréquence est faible par rapport aux autres fréquences. Ceci 
confirme que le positionnement des céramiques piézoélectriques a peu d'autorité sur le 




Le but principal du projet était de déterminer s'il est possible de faire le contrôle 
optimal à partir d'un modèle par éléments finis du toit d'hélicoptère et sur les données 
expérimentales recueilles. Le mémoire était divisé en 6 chapitres dont l'introduction. 
Cette conclusion fait le résumé des manipulations et des résultats obtenus pour chaque 
chapitre. Enfin, le dernier paragraphe traitera des problèmes rencontrés tout au long du 
projet et des possibilités pour la suite des travaux.
Le chapitre 2 traite de l'état de la question. Ce chapitre présente le contrôle du bruit et 
des vibrations dans une cabine d'hélicoptère et les sépare en 3 catégories, soit le 
contrôle passif, la reconception de la source de vibration et enfin le contrôle actif du 
bruit et des vibrations. Le système retenu est le contrôle actif du bruit et des vibrations 
puisqu'il permet de contrôler une grande plage de fréquence et qu'il est possible de 
l'intégrer à l'appareil sans trop augmenter le poids de celui-ci. Finalement, le chapitre 2 
explique ce que les étudiants précédents ont fait sur le projet de réduction du bruit et 
des vibrations.
Le chapitre 3 porte sur l'acquisition et l'analyse des données expérimentales. Afin de 
connaître le comportement sur tout le toit, 8 mesures ont été réalisées tout en 
déplaçant les 9 accéléromètres pour chaque mesure. Les signaux sont traités avec un 
algorithme appelé « Order Tracking » pour éliminer la variation de la vitesse du rotor 
dans les signaux. Les résultats ont montré que les déformés du toit étaient complexes 
et que le nombre d'accéléromètres aurait dû être plus élevé afin de bien représenter le 
comportement vibratoire du toit. Il serait intéressant de mesurer la vibration du toit
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excité par une source connue (pot vibrant installé sur la transmission). L'analyse des 
signaux auraient été plus simples.
Le quatrième chapitre présente le modèle par éléments finis du toit de l'hélicoptère Bell 
407. Il commence par expliquer les différentes géométries formant le toit pour ensuite 
montrer le maillage. Puisque FEMAP ne gère pas les charges électriques, une analogie 
thermique a été utilisée afin de lier la tension électrique appliquée sur les céramiques et 
leurs déformations dans le modèle. Les coefficients de couplage piézoélectrique sont 
utilisés comme coefficients de dilatation thermique. Pour relier les mesures 
expérimentales au modèle, les nœuds correspondant aux positions des accéléromètres 
sont placés sur le modèle du toit. Les calculs ont été réalisés pour 33 fréquences 
différentes. Celles-ci correspondent à des tons dominants de la transmission principale 
de l'hélicoptère, présentées dans le tableau 3. Le calcul des spectres en fréquence ont 
servi à comparer les données du modèle aux données expérimentales. On remarque 
qu'à certains nœuds, les spectres sont très semblables tandis que d'autres sont très 
différents. Avoir eu accès à un ordinateur plus puissant, il aurait été possible de 
modéliser le toit de l'hélicoptère sans simplification et d'y intégrer une transmission 
complète. De cette façon, peut-être que les spectres en fréquence simulés auraient été 
plus près des spectres en fréquence mesurés.
Dans le chapitre 5, l'objectif était d'identifier les forces primaires équivalentes. Celles-ci 
sont en fait les forces appliquées sur le centre de masse de la transmission 
correspondant à la perturbation primaire. Les forces sont calculées à partir des 
accélérations du modèle excité par une force de 1 N dans une direction. Ce processus 
est répété pour chaque direction, soit X, Y et Z. Les accélérations sont ensuite utilisées 
pour former la matrice de transfert primaire. En l'inversant et en la multipliant par la 
perturbation primaire, on obtient le vecteur de force primaire équivalente. On 
remarque qu'à certaines fréquences, les forces équivalentes sont très importantes. Les 
vibrations à ces fréquences devraient être plus difficiles à contrôler.
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L'objectif du chapitre 6 était de simuler le contrôle actif optimal avec les données 
mesurées et calculées. Le contrôle actif optimal est calculé de 2 façons, soit en utilisant 
tous les nœuds correspondant à des positions d'accéléromètres sur le plafond de 
l'hélicoptère et aussi en utilisant seulement 16 nœuds. Le contrôle avec tous les nœuds 
est très efficace. La réduction des vibrations est d'environ 20 à 25 dB. Cependant, 
l'installation de 63 accéléromètres sur l'hélicoptère serait complexe à gérer. Dans le cas 
de 16 accéléromètres, la réduction est aussi efficace, mais inférieure au contrôle sur 
tous les nœuds du toit. Afin de déterminer quel ensemble de nœuds était le plus 
efficace, 3 configurations de 16 nœuds ont été comparées. La configuration 3 est la 
meilleure. Elle permet une réduction d'environ 13 dB. Cependant, à certaines 
fréquences, la réduction est beaucoup moins élevée, surtout à 1617 Hz.
Ensuite, le contrôle est fait à partir des mesures de perturbation primaires de 
l'hélicoptère et des mesures des chemins de transfert secondaires du modèle. La 
perturbation primaire utilisée correspond aux forces primaires équivalentes calculées au 
chapitre 5 et est appliquées sur le centre de masse de la transmission. Ici, le contrôle sur 
tous les nœuds permet une réduction d'environ 20 à 25 dB, tandis que la réduction pour 
la configuration 3 est d'environ 12 dB. Comme pour les résultats obtenus à partir des 
données du modèle uniquement, la réduction est moins élevée à 1617 Hz.
Travaux futurs
Pour la suite des travaux, certaines tâches doivent être faites. Afin de prévenir le
problème de décalage temporel entre les différentes prises de mesures, les
accélérations primaires devraient être mesurées simultanément ou avec un pot vibrant.
Le pot vibrant permet de connaître la référence pour chaque série de mesure. La
mesure peut donc se faire de la même façon que celles des chemins de transfert
secondaires. De cette façon, les signaux seraient déjà synchronisés. De plus, il est très
important de faire les mesures aux mêmes positions pour le chemin de transfert
primaire et secondaire. Ensuite, des tests sur l'hélicoptère devront être faits afin de
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valider que le contrôle avec seulement 16 accéléromètres est possible. Il est vrai que le 
modèle montre une réduction importante, mais connaître le comportement sur 
l'appareil permettrait de valider ce modèle. Une fois cette validation faite, il faudra 
trouver un moyen de réduire le poids des équipements responsables de l'alimentation 
et du contrôle des accéléromètres et des céramiques.
Tout au long du projet, l'objectif était de faire le contrôle à certains endroits sur le toit 
afin de réduire le bruit et la vibration dans la cabine. L'inconvénient est que l'on travaille 
sur le toit lui-même. Une autre possibilité serait de contrôler les vibrations transmises 
par la structure et les vibrations provenant du couplage vibro-acoustique. Il suffirait 
d'installer les accéléromètres sur les attaches de l'habillage de la cabine. La figure 7.1 





Figure 7.1. Schéma de la position des accéléromètres installés sur les attaches de 
l'habillage intérieur de la cabine.
De cette façon, la vibration due au couplage vibro-acoustique pourrait être contrôlée 
passivement par la laine sous l'habillage. Ensuite, avec l'information provenant des 
accéléromètres installés sur les attaches, il serait possible de réduire les vibrations
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transmises par les attaches. L'habillage intérieur de la cabine serait donc isolé du toit. 
Cependant, l'étude de cette configuration devra être faite dans un autre projet.
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Annexe A. Tableau des sensibilités des 




















Annexe B. Tension quadratique moyenne en 
fonction de la fréquence pour chaque configuration 
de capteurs d'erreur.
Tension quadratique moyenne appliquée aux actionneurs 
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Figure B.2. Tension quadratique moyenne en fonction de la fréquence pour la 
configuration 2.
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Tension quadratique moyenne appliquée aux actionneurs
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Figure B.3. Tension quadratique moyenne en fonction de la fréquence pour la 
configuration 3.
Les tensions pour un contrôle utilisant la configuration 3 sont plus élevées que pour les 
autres configurations. Cependant, le contrôle est plus efficace.
Dans la réalité, la force primaire appliquée sur la transmission à 1617 Hz est d'environ 
2400N. En utilisant la configuration 3 pour le contrôle, il faudrait une tension de 120 V. 
Puisque que les céramiques piézoélectriques ont fonctionné jusqu'à 700 V, elles sont 
donc bien dimensionnées pour la tâche selon le vecteur de tension optimal.
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Annexe C. Résultat du contrôle actif optimal sur 
une seule ligne de capteurs.
Le contrôle actif optimal sur une seule rangée de capteur est très semblable au contrôle 
sur tous les points du toit. La figure C .l montre la rangée d'accéléromètres utilisée.
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Figure C.l. Schéma de la position des accéléromètres utilisés pour le contrôle optimal 
sur une seule rangée.
Cependant, il est important d'avoir un nombre de capteurs égal ou supérieur au 
nombre d'actionneur, afin que l'algorithme de contrôle fonctionne. Puisque chaque 
série de mesure contient 9 signaux d'accélération, le contrôle est donc fait avec 9 
céramiques. La figure 9.4 montre le contrôle sur une des positions d'accéléromètre du 
toit.
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Accélération en Y de la plaque (FRF) au noeud 836951
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Figure C.2. Accélération en Y de la plaque au nœud 836951. La ligne pleine est sans 
contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle. La référence est 1 m/s2.
Le graphique montre clairement que l'algorithme de contrôle fonctionne correctement. 
Les accélérations contrôlées sont pratiquement réduites à zéro.
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Annexe D. Contrôle optimal à partir des mesures 
primaires du modèle et des mesures secondaires de 
l'hélicoptère.
Comme l'a montré la section précédente, le contrôle est possible en utilisant la 
perturbation primaire mesurée ainsi que les chemins de transfert secondaires du 
modèle. Afin de déterminer si le programme fonctionne vraiment, le contrôle est fait en 
faisant l'inverse, c'est-à-dire en utilisant la perturbation primaire calculée sur le modèle 
et les chemins de transfert secondaire mesurés sur l'hélicoptère. La figure D .l montre 
les vitesses quadratiques moyennes sur tout le toit utilisant ces données avec la 
configuration 3.
Vitesse quad du toit sans et avec contrôle
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Figure D .l. Vitesse quadratique moyenne sur toute la plaque. La ligne pleine est sans 
contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle.
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La figure D .l montre une atténuation globale d'environ 1,3 dB. Cette réduction est très 
faible comparativement aux résultats de la section précédente. En effectuant le contrôle 
avec le même nombre de capteur d'erreur que d'actionneurs, il est possible d'obtenir 
des réductions importantes à certaines positions. La figure D.2 montre les accélérations 
avec et sans contrôle sur une position contrôlée avec la configuration 3.
Accélération en Y de la plaque au nœud 828955
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Figure D.2. Accélération en Y de la plaque au nœud 828955. La ligne pleine est sans 
contrôle et la ligne pointillée, avec contrôle. La référence est 1 m/s2.
Dans le cas présent, les accélérations contrôlées sont presque nulles. Le contrôle sur ce 
nœud est fonctionnel. Cependant, les accélérations avec contrôle sur le reste du toit 
sont supérieures aux accélérations sans contrôle. La figure D.3 montre clairement 
qu'avec 16 capteurs d'erreur le contrôle n'est pas efficace.
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Figure D.3. Vitesse quadratique moyenne du toit. La ligne pleine est sans contrôle et la 
ligne pointillée, avec contrôle.
Sur la figure D.3, contrairement à la figure D .l, le contrôle actif est fait en utilisant 16 
positions d'accéléromètre d'erreurs. Au lieu de faire la moyenne avec toutes les valeurs 
de vitesse du toit, la moyenne des vitesses quadratiques du toit est calculée ces 16 
mêmes positions. En utilisant la configuration 3, la vitesse quadratique moyenne de la 
plaque avec contrôle est environ 20 dB au-dessus des valeurs sans contrôle. Les 
accélérations sur les nœuds non contrôlés sont donc accentuées au lieu d'être réduites.
La section suivante porte sur les résultats obtenus en utilisant les accélérations 
primaires et les chemins de transfert secondaires mesurés sur le Bell 407 afin réaliser le 
contrôle du bruit et des vibrations dans la cabine.
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D.l. À partir des mesures primaires et secondaires de 
l'hélicoptère
Comme l'a montré le chapitre 6, il est possible d'effectuer un contrôle optimal en 
utilisant les données provenant du modèle par EF. En retrouvant les forces équivalentes 
à la perturbation primaire appliquées sur le centre de masse de la transmission, le 
contrôle optimal fonctionne encore. Cependant, en utilisant la perturbation primaire 
reconstruite du modèle et les chemins de transfert secondaires de l'appareil, les 
atténuations sont très faibles. Maintenant, il reste à réaliser le contrôle en utilisant 
seulement des données expérimentales. Elles sont divisées en deux, soit les 
accélérations de la perturbation primaire ainsi que les accélérations des chemins de 
transfert secondaire.
Pour commencer, la minimisation est faite sur toutes les positions d'accéléromètres. En 
étant capable de réduire les vibrations sur tous les points, il sera possible de le faire sur 
seulement 16 points.
Les équations utilisées pour le contrôle sont les mêmes que dans la section 6.1. Le 
contrôle est fait pour chaque fréquence individuellement. Les données expérimentales 
ont dû être modifiées afin de permettre le contrôle. Le problème provient de la façon 
dont les données ont été acquises. Dans le chapitre 3, il est expliqué que l'acquisition de 
la perturbation primaire a été faite en 8 mesures différentes. Il y a donc un décalage 
temporel entre chaque mesure. Les signaux enregistrés sont donc modifiés comme le 
montre la figure 3.2, afin de les synchroniser. La synchronisation est faite en utilisant le 
signal du tachymètre, soit 2 kHz, ce qui n'avait pas été fait auparavant. En commençant 
par modifier les signaux du tachymètre, les mêmes opérations sont faites sur les signaux 
de perturbation pour une même mesure. La figure D.4 montre le spectre des premiers 
accéléromètres de chaque mesure sur hélicoptère avant la synchronisation.
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Figure D.4. Spectre en fréquence des premiers accéléromètres de chaque mesure sur 
l'hélicoptère avant synchronisation. L'image est agrandie pour mieux voir le pic à 2 kHz.
Comme le montre la figure D.4, le pic à 2 kHz n'est pas très défini et de plus, il n'est pas 
directement sur 2 kHz. En synchronisant les signaux sur la fréquence du tachymètre, les 
spectres deviennent plus précis. La figure D.5 montre le spectre en fréquence avec la 
synchronisation des signaux.
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Spectre en fréquence des premiers accéléromètres de chaque mesure sur l'hélicoptère
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Figure D.5. Spectre en fréquence des premiers accéléromètres de chaque mesure sur 
l'hélicoptère à la suite d'une synchronisation des signaux à 2 kHz. L'image est agrandie 
pour mieux voir le pic à 2 kHz.
Sur la figure D.5, les variations de vitesses du rotor sont compensées à 2 kHz. Ceci fait en 
sorte qu'à 2 kHz, il y a une stabilité en temps et ainsi, le pic de fréquence est plus fin. De 
plus, il est possible d'apercevoir les pics latéraux (« sidebands »). Maintenant que les 
signaux sont synchronisés, le contrôle devrait fonctionner. La figure D.6 montre 
l'accélération avec et sans contrôle sur une des positions d'accéléromètres placés sur le 
toit.
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Figure D.6. Accélération au nœud 832400 sans et avec contrôle. La ligne foncée est sans 
contrôle et la ligne pâle, avec contrôle. La référence est 1 m/s2.
On remarque que la différence entre la courbe avec et sans contrôle est très faible. De 
plus, à certaines fréquences, la courbe avec contrôle est supérieure à la perturbation 
primaire. Le même résultat se voit pour les autres positions d'accéléromètres. La figure
D.7 montre la vitesse quadratique moyenne de tout le toit.
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Figure D.7. Vitesse quadratique moyenne sur tout le toit. La ligne foncée est sans 
contrôle et la ligne pâle, avec contrôle.
La figure montre clairement que le contrôle n'offre en moyenne qu'une réduction 
d'environ 1,3 dB. En comparant avec les résultats obtenus dans la section 6.2, la 
réduction est très faible. Cependant, la réduction correspond à ce qui est vu dans 
l'annexe D .l. Ceci pourrait signifier que le contrôle des vibrations du toit avec des 
actionneurs positionnés sur les membrures du support de transmission n'est pas 
efficace. Une autre possibilité est que le nombre de positions d'accéléromètre lors de la 
mesure de la perturbation primaire et secondaire n'était pas suffisant. Les données ne 
représenteraient pas le comportement réel du toit.
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D.2. Conclusion
Dans le but de vérifier si l'algorithme fonctionne bien, le contrôle a été testé dans cette 
annexe sur les accélérations de la perturbation primaire calculées avec le modèle et les 
chemins de transfert secondaire mesurés sur l'hélicoptère. En utilisant tous les noeuds 
pour le contrôle, la réduction est d'environ 1,3 dB. Ensuite, en contrôlant seulement 16 
nœuds, la courbe des résultats avec contrôle se retrouve au-dessus de la courbe sans 
contrôle. Sur les nœuds contrôlés, la courbe avec contrôle est très près de zéro. Ceci 
montre que l'algorithme fonctionne. Cependant, en se fiant aux vitesses quadratiques 
moyennes du toit, le contrôle est inefficace.
Finalement, le contrôle est fait en utilisant les mesures de la perturbation primaire ainsi 
que des chemins de transferts secondaires expérimentaux entre les actionneurs et les 
positions d'accéléromètres sur le toit. Les données expérimentales ont dû être 
synchronisées puisqu'elles ont été prises à des moments différents. Les signaux du 
tachymètre, qui varient aux alentours de 2 kHz, sont synchronisés afin qu'ils soient 
exactement sur 2 kHz. Les mêmes opérations sont effectuées sur les données 
d'accéléromètres d'une même mesure. La figure 3.3 montre les différentes séries de 
mesures. Les résultats du contrôle optimal obtenus ne sont pas concluant. Le contrôle 
optimal est en mesure de réduire les vibrations d'environ 1,5 dB en moyenne. Cette 
réduction est très faible par rapport à celles calculées sur le modèle. En analysant les 
spectres en fréquence des signaux avant et après synchronisation, on remarque qu'ils 
varient en fonction de la section du signal temporel utilisée pour calculer les spectres. Le 
pic à 2 kHz pour varier d'environ 5 à 10 Hz. Ceci pourrait expliquer le fait que le contrôle 
optimal avec les données du modèle ne fonctionne pas. De plus, en synchronisant les 
signaux de tachymètre sur 2 kHz, les autres fréquences de transmission sont peut-être 
encore désynchronisées. Afin de contrer le problème de la synchronisation, il faudrait 
refaire les mesures d'accélération primaires sur l'hélicoptère avec assez de capteurs 
pour couvrir le toit, soit 70. De cette façon, les données seraient toutes prises
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simultanément, évitant ainsi le décalage entre les signaux. Un autre moyen pour 
améliorer le contrôle serait de mesurer les chemins de transfert primaire avec un pot 
vibrant pour chaque direction, soit X, Y et Z. Finalement, il faut aussi envisager que la 
déformée du toit soit très complexe. Le nombre de position d'accéléromètre sur le 
plafond n'est peut-être pas suffisant pour un contrôle efficace.
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